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En esta Tesis se muestra el desarrollo de una plataforma de pruebas de algoritmos de 
control para vehículos aéreos no tripulados, en el cual se emplea un Quadrotor DJI F450 
dentro de una estructura mecánica, la cual permite maniobrar al UAV en 3 de sus 6 grados 
de libertad. Para lograr la estabilidad del Quadrotor se ha desarrollado un Control LQR, 
asimismo un simulador basado en Simulink 3D Animation. 
La plataforma de pruebas fue diseñada en SolidWorks, posteriormente se construyó la 
base de madera y el mecanismo 3GDL de aluminio; para asegurar la estabilidad de la 
plataforma ante perturbaciones provenientes del Quadrotor, se le hizo un análisis de 
elementos finitos FEA, donde se obtuvo resultados satisfactorios. Asimismo, bajo el 
principio de ingeniería inversa, se desarrolló el CAD del Quadrotor para hallar sus 
propiedades físicas y también para crear escenarios virtuales en VRML. 
Con esta plataforma de pruebas, el estudiante o investigador dispone de una herramienta, 
en la cual, puede implementar diversas estrategias de control, sea en físico o virtual en 
Simulink/Matlab. El código del programa, los planos CAD de la plataforma y las 
propiedades del sistema, estarán disponibles para que se empleen en los laboratorios de 
la universidad. Resultados de simulaciones y análisis de costos se muestran también en 
este proyecto de Tesis. 
 








This thesis shows the development of a testing platform control algorithms for unmanned 
aerial vehicles, in which a DJI-F450 Quadrotor is coupled in a mechanical structure, which 
allows maneuver the UAV in 3 of its 6 degrees of freedom. To achieve stability Quadrotor 
has developed a LQR Control, also a simulator based on Simulink 3D Animation. 
The test platform was designed in SolidWorks, then the wooden base and aluminum 3GDL 
mechanism was built; to ensure the stability of the platform to shocks from the Quadrotor, 
was made a finite element analysis FEA, where satisfactory results were obtained. Also, 
under the principle of reverse engineering, has developed the Quadrotor's CAD to find its 
physical properties and also to create virtual environments in VRML. 
With this test platform, the student or researcher has a tool, which can implement various 
control strategies, either physical or virtual in Simulink / Matlab. The program code, CAD 
drawings of the platform and system properties will be available to be used on university 
laboratories. Simulation results and cost analysis are also shown in this thesis project. 
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En la actualidad existen centros de estudios que se dedican a la investigación de Vehículos 
Aéreos no Tripulados “UAV”, en este proyecto se trabajará con un UAV del tipo Quadrotor, 
pues éstos tienes diversas aplicaciones en ingeniería, agricultura, arquitectura, geología, 
civil, entre otros.  
Al realizar el control de estabilidad y orientación en los UAVs, diversas empresas han 
decidido invertir en esta área llevándolos así al negocio de drones como dispositivos de 
diversión para el usuario. Sin embargo, el uso fundamental de este tipo de vehículos aéreos 
no tripulados fue en sí, enviarlos a zonas de difícil acceso para el hombre, sin tener la 
necesidad de poner en riesgo la vida o la integridad física de las personas. 
Una de las ventajas principales de este tipo de UAVs es el aterrizaje y el despegue, que se 
realizan de forma vertical, con esta distinción, es posible usar los Quadrotores en diversas 
aplicaciones ya que son fáciles de maniobrar. Algunos de los usos sobresalientes son: el 
Quadrotor salvavidas, pues este opera en las playas y si se observa a una persona que 
requiere de ayuda se opera el Quadrotor hasta la ubicación de la persona llevándole una 
boya para evitar que la persona se ahogue, otro caso es el Quadrotor médico, Quadrotor 
en zonas de frontera, Quadrotor para el estudio de volcanes, entre otros. 
El estado del arte en el control de un Quadrotor ha cambiado drásticamente en pocos años, 
pues el número de proyectos abordando este problema tiene un incremento considerable 
y repentino. La mayoría de estos proyectos se basan comercialmente en juguetes 
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disponibles como el Draganflyer, luego son modificados para tener más sensibilidad y 
capacidad de comunicación.  
Los sistemas de control de vuelo han despertado un gran interés en los últimos años, 
debido al reto que supone tanto conseguir vehículos aéreos totalmente autónomos, o no 
tripulados como para poder ayudar a un pilotaje más sencillo e intuitivo de los mismos. 
Hasta hace poco tiempo, desarrollar un vehículo aéreo en escala miniatura y controlado de 
manera autónoma era un sueño de muchos investigadores, los cuales estaban limitados 
por las restricciones impuestas por el hardware que existía en décadas anteriores. Lo que 
hizo posible la construcción de robots aéreos autónomos fue los recientes avances 
tecnológicos en actuadores y sensores en escala reducida MEMS “Micro Electro-
Mechanical-Systems”, así como en el almacenamiento de energía y en el procesamiento 
de datos. 
Son muchas las ventajas que tienen los Quadrotores con respecto a los helicópteros 
convencionales, entre ellas se pueden citar las siguientes: 
 El aumento de la capacidad de carga debido a la suma de los empujes generados 
por los cuatro rotores. 
 La alta maniobrabilidad, lo cual permite el despegue y el aterrizaje, así como vuelos 
en entornos complicados. 
 La sencillez del diseño mecánico, lo cual proporciona el control del movimiento 
mediante el accionamiento directo de los rotores variando sus velocidades. En un 
helicóptero convencional, la velocidad de giro de las hélices suele ser constante, 
controlando el movimiento mediante la variación de los ángulos de ataque de las 
3 
palas (cíclico y colectivo). Esto requiere transmisiones entre los rotores, además de 
elementos mecánicos de precisión para variar los mencionados ángulos. 
 Los motores eléctricos en lugar de motores de combustión, lo cual hacen de estos 
helicópteros un vehículo especialmente interesante para su uso en el interior de 



































OBJETIVOS DE LA INVESTIGACIÓN 
OBJETIVO GENERAL 
Desarrollar una plataforma que permita evaluar y validar algoritmos de estimación y control 
de orientación de un Quadrotor. 
OBJETIVOS ESPECÍFICOS 
Los objetivos específicos consisten en: 
 Diseñar y construir una plataforma de pruebas de algoritmos de control 3GDL, y 
validar la estabilidad de la misma mediante Análisis de Elementos Finitos. 
 Desarrollar un algoritmo de control óptimo cuadrático para la estabilidad del 
Quadrotor y visualizar las simulaciones del controlador en escenarios virtuales 
VRML. 



















JUSTIFICACIÓN Y MOTIVACIÓN 
En estos últimos años, en el Perú, la presencia de vehículos aéreos no tripulados, ha 
crecido de forma progresiva, es decir, cada vez es más común visualizar UAVs en 
conferencias o exposiciones de ingeniería y tecnología, sean los UAVs que se desarrollan 
en un centro de estudios, hasta los que son usados como dispositivos de diversión. Si bien, 
luego de haber notado que hay un gran interés en el estudio de los vehículos aéreos no 
tripulados, se ve la necesidad o el inconveniente que se tiene para poder realizar, analizar 
y validar pruebas basadas en ingeniería de control para los UAVs, ya que los módulos de 
validación existentes a nivel mundial son de difícil acceso y sobre todo costosos para su 
adquisición. 
Asimismo, las diversas aplicaciones que se han ido desarrollando con UAVs, desde drones 
de combate completamente autónomos hasta drones que transportan personas, generan 
un gran interés para que en el Perú se desarrollen proyectos relacionados con este tipo de 
vehículos, y a la vez haya más investigadores en este campo de la ingeniería. Sin embargo, 
se tiene la problemática de que no se disponen de dispositivos de validación para la etapa 
de control de estabilidad del UAV, o plataformas que permitan maniobrar el UAV sin tener 
que poner en riesgo la integridad del mismo, pues ante un impacto, generalmente el UAV 
termina con las hélices rotas; también se tiene el inconveniente de que cada vez que se 
dañe algún componente del UAV, éste tiene que ser reemplazado para que no paralice el 
proyecto y si no hubiera se tendría que importar, es ahí donde se genera otra problemática, 
pues por lo general se importa de USA y en algunas veces de Asia, pero al cuantificar los 
gastos de importación en repetidas ocasiones, se genera un incremento al presupuesto 
inicial, por ende, el desarrollo del proyecto podría terminar siendo costoso. 
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Es por eso, que el proyecto desarrollado en esta Tesis, ofrece una solución económica 
frente a las problemáticas mencionadas, pues la plataforma de pruebas de algoritmos de 
control permite a los investigadores probar las técnicas de control que hayan diseñado para 
el control de estabilidad del Drone, en este caso un Quadrotor; no solo eso, dentro de la 
plataforma se puede operar el Quadrotor en 3 de sus 6 grados de libertad, es decir, trabajar 
con las rotaciones del UAV. Asimismo, en esta Tesis también se muestra el desarrollo de 
una plataforma de validación virtual, es decir, no se necesitaría tener el dispositivo UAV en 
físico, pues una vez desarrollado el modelo matemático del Quadrotor, en Matlab, el 
investigador sólo tendría que establecer los valores de su dispositivo a probar, es decir, el 
modelo matemático es general, lo que cambian son los parámetros físicos, tales como 
longitudes de los brazos del UAV, masa del UAV, momentos de inercia, entre otros; todo 
esto genera más aun una gran motivación para brindar un aporte en este campo de la 
ingeniería en el Perú. 
A raíz de todo esto, nace la idea de desarrollar una “Plataforma de Pruebas de Algoritmos 
de Control para Vehículos Aéreos no Tripulados” que permita ofrecer soluciones frente a 
las necesidades mencionadas en el párrafo anterior. En los próximos capítulos se explicará 
















CONTRIBUCIONES DE LA INVESTIGACIÓN 
 Esta plataforma de pruebas de algoritmos de control para UAVs, permitirá a los 
estudiantes o investigadores, desarrollar diferentes técnicas o estrategias de control para 
Quadrotores. 
La contribución de este proyecto es motivar a los investigadores a que empiecen a diseñar 
diversas técnicas de control para UAVs, a partir del control de orientación. El sistema de 
control de la plataforma tiene como entradas, señales que provienen del filtro de Kalman, 
estas señales ingresan al sistema de control y son comparadas con los datos obtenidos de 
los codificadores. Con esta metodología, es posible diseñar controladores óptimos. 
El diseño y modelamiento de la plataforma con el Quadrotor, estará disponible junto con 
cada parámetro obtenido, esto perimirá a los investigadores o estudiantes a diseñar e 




















ESTADO DEL ARTE 
En el año 2014, los investigadores Luis Ródenas, Ricardo Sanz y Pablo Albiol, de la 
Universidad Politécnica de Valencia, presentaron el artículo: “Plataforma para la 
implementación y validación de algoritmos de control de tiempo real en mini-helicópteros 
de varios rotores”. En este artículo se muestra el desarrollo de una plataforma para la 
implementación y validación de algoritmos de control en mini-helicópteros de varios rotores. 
La plataforma consta de una Unidad de Control Terrestre (UCT) que se utilizó como interfaz 
(Human Machine Interface, HMI) entre el usuario y el sistema empotrado en el Quadrotor. 
En el UCT se desarrolló una herramienta que permite ajustar de manera on-line los 
parámetros de control; asimismo, facilita el hecho de implementar y comparar diversos 
algoritmos de control. La configuración del sistema empotrado, permitió la ejecución de 
tareas de control críticas sobre un sistema operativo en tiempo real (SOTR). Ver la 
ilustración A. (Luis Ródenas, 2014). 
 
Ilustración 1.1-1: Interface (HMI), Configuración del control en vuelo libre de un Quadrotor. 
Ródenas, L. (2014). Interface (HMI) para la configuración del control en vuelo libre de un quadrotor. [Figura]. Recuperado de artículo “Plataforma para la implementación y validación de algoritmos de control de tiempo real en mini-helicópteros de varios rotores”. 
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En el año 2013, Daniel López de la Escuela de Ingeniería de Antioquia, presentó su Tesis: 
“Sistema de control para la estabilidad y orientación de un helicóptero Quadrotor”. En su 
trabajo presenta el diseño e implementación de un sistema de control para la estabilidad y 
orientación de un helicóptero tipo Quadrotor. El cual tiene como unidad de procesamiento 
central un Arduino Mega 2560 en compañía de una unidad inercial ArduIMU v3. El 
modelamiento empírico lo realizó en lazo cerrado, excitando el sistema con una señal 
pseudoaleatoria binaria. Posteriormente el autor identificó un modelo paramétrico para 
cada ángulo de orientación (roll, pitch, yaw) mediante el método de la predicción del error, 
expresado en espacio estados. Finalmente, el autor realizó una co-simulación del 
Quadrotor mediante el uso del software Siemens NX y Simulink de Matlab. La ilustración B 
muestra el banco de pruebas que se usó para el desarrollo del proyecto. (López, 2013) 
 
Ilustración 1.1-2: Estructura de pruebas. 
López, D. (2013). Estructura de pruebas. [Fotografía]. Recuperado de la Tesis “Sistema de control para la estabilidad y orientación de un helicóptero Quadrotor”. 
En el año 2012, Antonio Jiménez, de la Universidad de Sevilla, presenta en su Tesis: 
“Control de Quadrotor con brazo manipulador”, tal proyecto nace como respuesta a uno de 
los objetivos tecnológicos del mercado dentro del ámbito del proyecto ARCAS, dicho 
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proyecto tuvo como objetivo desarrollar robots que trabajen conjuntamente en el 
mantenimiento y el montaje de piezas en lugares inaccesibles. El proyecto constaba en 
operar un vehículo aéreo no tripulado del tipo Quadrotor, el cual tiene equipado un 
manipulador robótico capaz de transportar material de construcción o herramientas; para 
ello los investigadores desarrollaron una estrategia de control para un Quadrotor con 
manipulador robótico acoplado a su base. En la ilustración C, se muestra la fotografía del 
proyecto desarrollado. (Jiménez, 2012). 
 
Ilustración 1.1-3: Fotografía: ArduCopter con manipulador acoplado a la base. 
Jiménez, A. (2012). ArduCopter con manipulador acoplado a la base. [Fotografía]. Recuperado de la Tesis “Control de Quadrotor con brazo manipulador”. 
En el año 2012, Roman Czyba y Grzegorz Szafranski, de la Universidad Politécnica de 
Silesia presentaron en la revista INTECH, su artículo: “Control Structure Impact on the 
Flying Performance of the Multi-rotor VTOL Platform – design, analysis and experimental 
validation” dicho artículo, tuvo como objetivo principal examinar las diferentes estrategias 
de control aplicados en los vehículos aéreos no tripulados. La tarea de control fue 
formulada como una estabilización angular de la plataforma de cuatro rotores, también el 
problema de seguimiento de variables de estado escogidas. El algoritmo PID fue 
considerado en tres estructuras con respecto a la señal de control óptimo aplicado a los 
actuadores. Para un mejor rendimiento del Quadrotor en modo de flote (hover) propusieron 
un sistema de control en cascada (ver ilustración D); la simulación de sus resultados del 
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control de actitud con diferentes controladores PID que muestran en su artículo, confirman 
la efectividad de la propuesta de estructura de control y explicación teórica. (Szafranski, 
2012). 
 
Ilustración 1.1-4: Sistema de Control en cascada para Quadrotor. 
Czyba, R and Szafranski, G. (2012). Cascade control system for quadrotor. [Figura]. Recuperado de International Journal of Advanced Robotic Systems 
En el año 2012, Eduardo Parada, de la Universidad Carlos III de Madrid, presenta su Tesis 
de maestría: “Quadcopter: Construcción, control de vuelo y navegación GPS”, en la tesis 
se muestra una plataforma de un robot UAV del tipo Quadrotor, en donde se desarrolló una 
plataforma capaz de realizar vuelos estables y a la vez realizar una navegación a través de 
POIs (points of interests) dados. Dicho Quadcopter tiene como finalidad servir como 
plataforma de lucha contra incendios, consiguiendo así una herramienta de bajo costo y 
altamente eficaz. Los vuelos del UAV fueron controlados por una ruta definida, marcados 
por un POI previamente; ya que el Quadcopter poseía la capacidad de transmitir datos por 
SMS, si encontraba una temperatura superior a la definida como peligrosa, el Quadcopter 
enviaba un mensaje a una estación terrena informando la temperatura, longitud y altitud. 
En la ilustración E se muestra el banco de pruebas del Quadcopter. (Parada, 2012). 
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Ilustración 1.1-5: Plataforma modificada para robot UAV 
Parada, E. (2012). Plataforma modificada. [Fotografía]. Recuperado de Tesis de Master “Quadcopter: Construcción, control de vuelo y navegación GPS”. 
En el año 2011, Michael David Schmidt de la Universidad de Kentucky presento en su Tesis 
de maestría: “Simulation and control of a Quadrotor unmanned aerial vehicle” este proyecto 
fue llamado ANGEL (Aerial Network Guided Electronic Lookout), el cual adopta la 
ingeniería de sistemas enfocado al diseño, desarrollo, pruebas e implementación de un 
vehículo aéreo no tripulado del tipo Quadrotor. El sistema ANGEL fue diseñado 
específicamente para usarlo en escenarios de combate, donde la robustez y la facilidad al 
momento de operarlo, eran de gran importancia. Una simulación completa del modelo del 
sistema dinámico ANGEL, fue desarrollada y usada para sintonizar un controlador 
personalizado en Matlab y Simulink, el controlador fue implementado en un hardware y 
conectado con los subsistemas necesarios para completar la plataforma ANGEL.  En la 
ilustración F se muestra un esquema del proyecto. (Schmidt, 2011). 
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Ilustración 1.1-6: ANGEL System 
Schmidt, Michael. (2011). The Aerial Network Guided Electronic Lookout (ANGEL). [Figura]. Recuperado de Tesis de Maestría “Simulation and Control of a quadrotor Unmanned Aerial Vehicle” 
En el año 2010, los investigadores Mauricio Peña, Edilberto Vivas y Carol Rodríguez, 
presentaron el artículo llamado “Modelamiento Dinámico y control LQR de un Quadrotor” 
en su trabajo, dedujeron el modelo dinámico de un Quadrotor, que consistía en una 
estructura rígida donde se encuentran las baterías y la aviónica del dispositivo unido a 
cuatro largueros con un conjunto propulsor (motor-hélice) en el extremo de cada larguero, 
formando una cruz perfecta y brindando la posibilidad de sustentarse en el aire controlando 
su orientación y traslación. Asimismo, indicaron que muchos investigadores hablan del 
modelo dinámico en los cuales se hacen suposiciones para vehículos bajo techo, 
simplificando considerablemente la complejidad del modelo; por esta razón modelaron 
físicamente la dinámica del vehículo como un sistema no lineal tomando en cuenta 
fenómenos aerodinámicos de las hélices. Luego realizaron una linealización del modelo y 
una comparación entre el modelo real y linealizado usando control LQR estabilizante. 
(Peña Giraldo, Vivas Gonzales, & Rodríguez, 2010). 
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En el año 2007, Samir Bouabdallah presentó su Tesis de Doctorado “Design and control of 
Quadrotor with application to autonomous flying”, la cual trata acerca del modelamiento, 
diseño y control de un MFR (miniature flying robots) con un enfoque en los sistemas VTOL 
(vertical take-off landing), y específicamente en los micro Quadrotores. En la Tesis introdujo 
un modelo matemático para la simulación y sistemas de control, también describió una 
metodología de diseño para una aeronave en miniatura; la metodología fue después 
aplicada al diseño de un Quadrotor autónomo llamado OS41, la cual fue basada en el 
modelo matemático; las técnicas de control lineal y no lineal fueron usadas para el diseño 
y simulaciones de varios controladores. Se considera que el aporte brindado por Samir 
Bouabdallah, hizo que muchos investigadores se relacionen con la investigación sobre los 
vehículos aéreos no tripulados, pues muchos investigadores empiezan a partir de los 
artículos brindados por el mencionado investigador. En la ilustración G se muestra el 
Quadrotor en miniatura. (Bouabdallah, 2007). 
 
Ilustración 1.1-7: Helicóptero OS4 
Bouabdallah, Samir. (2007). The OS4 helicopter. [Figura]. Recuperado de Tesis de Doctorado “Design and control of quadrotors with application to autonomous flying” 
                                               
 





   
CONCEPTOS FUNDAMENTALES 
En este capítulo se describen los conceptos importantes para comprender el 
funcionamiento de un Quadrotor2, empezando con el modelamiento matemático, seguido 
de la teoría de control óptimo y finalmente una introducción al lenguaje de modelado de 
realidad virtual. 
1.1 - Fundamento teórico 
En esta sección se detalla los temas, tales como la definición de un Quadrotor, la 
orientación que tiene respecto a un sistema de referencia inercial y el funcionamiento, es 
decir, como se generan los movimientos de traslación y rotación, así como aterrizaje y 
despegue de la aeronave. 
1.1.1 - Definición de un Quadrotor 
Un Quadrotor es una nave que es aerotransportada debido a sus fuerzas de elevación que 
provienen de sus 4 rotores, los cuales son acoplados en forma de cruz o en aspa, de ahí 
viene su nombre “Quadrotor”. 
                                                
2 Un quadrirotor, quadricóptero o Quadrotor es un helicóptero con cuatro rotores. 
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El Quadrotor es un vehículo que se diferencia de los helicópteros tradicionales, 
principalmente por la forma en que son controlados; los helicópteros son capaces de 
cambiar el ángulo de ataque de sus hélices mientras que los Quadrotores no.  
En la actualidad, hay tres principales áreas en que se desarrolla un Quadrotor: en el campo 
militar, para el transporte, y los UAVs3 “Unmanned Aerial Vehicles” que en español 
significa: “Vehículos aéreos no tripulados”. Los vehículos aéreos no tripulados pueden ser 
clasificados en dos grandes grupos: más pesados que el aire (heavier than air) y más 
ligeros que el aire (lighter than air). Estos dos grupos aún se dividen en otras clasificaciones 
de aeronaves, por ejemplo: motorizados, el tipo de fuerza de elevación y otros parámetros. 
En la figura 1.1, se muestran las sub-clasificaciones para los UAVs  
 
Figura 1.1: Clasificación general de las aeronaves “Aircraft” 
Bouabdallah, Samir. (2007). General classification of aircraft. [Figura]. Recuperado de Tesis de Doctorado “Design and control of Quadrotors with application to autonomous flying” 
Los UAVs de aterrizaje y despegue vertical “Vertical Take-Off and Landing” (VTOL4), como 
los Quadrotores tienen muchas ventajas respecto a las aeronaves de alas fijas, ya que se 
                                               
 
3 UAV: Vehículo Aéreo no Tripulado. 
4 VTOL: Vehículos de despegue y aterrizaje vertical 
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pueden mover en cualquier dirección, son capaces de mantenerse a flote “hover5” y volar 
a bajas velocidades. Los VTOL pueden desplazarse en cualquier tipo de terreno, mientras 
que las aeronaves de alas fijas requieren una pista acondicionada para el despegue y 
aterrizaje. Dadas estas características, el Quadrotor se usa en misiones de búsqueda y 
rescate, meteorología, penetración en ambientes de difícil acceso y otras aplicaciones 
adecuadas para la aeronave. También, los Quadrotores se utilizan en las aéreas de 
investigación como la ingeniería de control, donde éstos sirven como prototipos para 
aplicaciones reales. 
1.1.2 - Funcionamiento de un Quadrotor 
En un Quadrotor, cada rotor genera cierta cantidad de torque y empuje sobre su centro de 
rotación, al igual que una fuerza de arrastre opuesta a la dirección de vuelo de la aeronave. 
Las hélices del Quadrotor no son iguales, es decir, están divididas en dos pares, 2 
empujadoras (pusher blade) y 2 jaladoras (puller blade), estas trabajan en sentido contrario. 
Como consecuencia, el torque neto resultante puede ser nulo si todas las hélices giran con 
la misma velocidad angular, de esta manera se permite que el Quadrotor se mantenga 
estático alrededor de su centro de gravedad. 
Con el objetivo de definir la orientación del Quadrotor (attitude) alrededor de su centro de 
masa, en la ingeniería aeroespacial usualmente se definen tres parámetros dinámicos, 
llamados ángulos Roll, Pitch y Yaw; los cuales, en su traducción al español, significan: 
ángulo de giro, ángulo de elevación y ángulo de desviación respectivamente.  
 
                                               
 
5 Hover: Cuando el vehículo que se mantiene a flote. 
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La definición de cada ángulo se describe a continuación: 
 Ángulo de giro: es la rotación respecto al eje cabeza-cola de la aeronave. 
 Ángulo de elevación: es la rotación respecto al eje ala-ala de la aeronave. 
 Ángulo de desviación: es la rotación alrededor del eje vertical perpendicular al 
plano de aeronave. 
 
En la figura 1.2 se puede visualizar en que eje cartesiano se originan dichos ángulos. 
 
Figura 1.2: Diagrama de fuerzas y rotaciones en un Quadrotor 
Mejía, Julio. (2015). Diagrama de fuerzas y rotaciones en un Quadrotor. [Figura]. Creación propia del autor. 
Los cambios en el ángulo de elevación “Pitch”, son originados por la variación de las 
velocidades en las hélices 1 y 3, de esta forma se originan traslaciones hacia delante o 
hacia atrás del Quadrotor. Asimismo, si se hace la misma acción con las hélices 2 y 4, se 
pueden producen variaciones en el ángulo de giro “Roll”, de esta manera se originan 
traslaciones laterales hacia la izquierda o hacia la derecha del Quadrotor. La figura 1.3 
muestra las traslaciones en un Quadrotor. 
19 
 
Figura 1.3: Diagrama de movimientos horizontales de un Quadrotor 
Mejía, Julio. (2015). Diagrama de movimientos horizontales de un Quadrotor. [Figura]. Creación propia del autor. 
Sin embargo, los cambios en el ángulo de desviación “Yaw”, son originados por el balance 
de las velocidades en conjunto de las hélices 1 y 3 con las hélices 2 y 4. Asimismo, para 
que el UAV despegue, todos los motores tienen que aumentar de velocidad en simultaneo, 
por otro lado, para que el UAV aterrice, se tiene que disminuir la velocidad de todos los 
motores, esta explicación se muestra en la figura 1.4. Finalmente, cambiando los tres 
ángulos en un Quadrotor, es posible maniobrarlo en cualquier dirección. 
 
Figura 1.4: Diagrama de movimientos verticales de un Quadrotor 
Mejía, Julio. (2015). Diagrama de movimientos verticales de un Quadrotor. [Figura]. Creación propia del autor. 
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El Quadrotor es considerado una alternativa efectiva frente a los grandes costos y 
complejidad de una aeronave estándar, ya que un Quadrotor emplea 4 rotores con el fin 
de crear un diferencial de empuje, de esta manera, la nave es capaz de elevarse y moverse 
sin utilizar sistemas complejos. Asimismo, el Quadrotor se clasifica como un sistema sub-
actuado debido a que solo tiene 4 actuadores (rotores), los cuales se usan para el control 
de los 6 grados de libertad. 
1.2 - Modelamiento dinámico de un UAV 
El modelo matemático se basa sobre la propuesta de (Bouabdallah, 2007) y se ha 
desarrollado asumiendo lo siguiente: 
 La estructura es rígida. 
 La estructura es simétrica. 
 El Centro de Gravedad y la unión del cuerpo, coinciden en el origen. 
 La fuerza y el empuje son proporcionales al cuadrado de la velocidad de las hélices. 
 
Tabla 1-1: Principales efectos físicos que actúan en el Quadrotor. 
EFECTO FUENTE FORMULACIÓN 
Efectos aerodinámicos Rotación de las hélices. Aleteo de las hojas. Ω  
Torque Inercial Cambio de la velocidad de rotación en la hélice. Ω 
Efecto de la gravedad Posición del centro de masa.  
Efectos del giroscopio 
Cambio de orientación en el Frame. 
Cambio de orientación en el plano de las hélices. 
 Ω ,  
Fricción Todo el movimiento del Quadrotor. , ,  
 
Bouabdallah, Samir. (2007). Main physical effects acting on a helicopter. [Tabla]. Recuperado de Tesis de Doctorado “Design and control of quadrotors with application to autonomous flying” 
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El Quadrotor es un sistema mecánico complejo, pues colecciona varios efectos físicos de 
las aerodinámicas y de los dominios mecánicos. El modelo del Quadrotor debe considerar 
todos los efectos importantes incluyendo los del giroscopio. Una breve lista de los efectos 
principales actuantes en el Quadrotor se describe en la tabla 1.1. 
1.2.1 - Formulación Euler – Lagrange. 
A continuación, se establece el sistema de orientación Inercial con respecto a la tierra “E - 
Earth6” y el sistema de orientación del cuerpo de la aeronave “B - Body7”, como se muestra 
en la figura 1.5. La orientación del Quadrotor en el espacio se genera por la rotación de R 
desde B hacia E, donde R ∈ SO38 es la matriz de rotación. 
 
Figura 1.5: Sistema de orientación inercial. 
Mejía, Julio. (2015). Sistema de orientación inercial. [Figura]. Creación propia del autor. 
                                               
 
6 Sistema de referencia inercial de la tierra. 
7 Sistema de referencia inercial del UAV. 
8 “Special Orthogonal”: En mecánica y geometría, el grupo de rotación 3D se denota como , el 
cual es el grupo de todas las rotaciones sobre el origen de las tres dimensiones del espacio 
euclidiano  bajo la operación de composición. 
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1.2.1.1 - Matriz de Rotación 
La rotación de un cuerpo rígido en el espacio puede ser parametrizada usando métodos 
severos como ángulos de Euler, Quaterniones y ángulos de Tait-Bryan. Los ángulos de 
Tait-Bryan también llamados “ángulos de Cardano”, son bastante usados en ingeniería 
aeroespacial, donde son llamados ángulos de Euler. 
En ingeniería aeroespacial los ejes son direccionados como una nave en movimiento en la 
dirección “X” positiva, con el lado derecho correspondiente a la dirección “Y” positiva y el 
lado inferior vertical en la dirección “Z” positiva. Estos tres ángulos son individualmente 
llamados Roll, Pitch, y Yaw; en esta Tesis se ha empleado términos ligados al idioma, los 
cuales vienen a ser: ángulo de giro, ángulo de elevación y ángulo de desviación, 
respectivamente. 
Considerando el sistema de orientación de coordenadas llamado “mano derecha”, las 3 
rotaciones individuales serían descritas de forma separada como: 
 R (x, ϕ) Rotación al rededor del eje X. 
 R (y, θ) Rotación al rededor del eje Y. 
 R (z, ψ) Rotación al rededor del eje Z. 
 
Estas rotaciones se representan como: 
R(x, )= 1 0 00 ∅ − ∅0 ∅ ∅  ( 1.1) 
R (y, )= 00 1 0− 0
 ( 1.2) 
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R (z, )= − 00
0 0 1
 ( 1.3) 
 
 
La matriz de rotación completa, es el producto sucesivo de las rotaciones. 
 ( , , ) =  ( , ) ∗ ( , ) ∗ ( , ) 
El cual tiene como resultado, la siguiente expresión: 
R( , , ) =
− +
+ −
−  ( 1.4) 
 
A continuación, se considera la orientación inercial de la tierra “E” con la base ortogonal 
[ , ,  ] y la orientación inercial del cuerpo de la aeronave “B” con la base ortogonal [ , ,  ], 
si cualquier punto de B experimenta tres rotaciones sucesivas, una rotación puede expresar 
algún punto del cuerpo móvil por:  
, , ( , , ) = R( , , )  ( 1.5) 
1.2.1.2 - Cinemática. 
Si se ordena la ecuación (1.5) entonces se obtiene su equivalente: 
= ( ) + ( − ) + ( + )  
= ( ) + ( + ) + ( − )  
= (− sin ) + ( ) + ( )  ( 1.6) 
 
Si se derivan las ecuaciones (1.6) con respecto al tiempo, se obtienen las expresiones de 
las velocidades correspondientes a cada dirección X, Y y Z. 
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( , , ) =  − sin cos + cos θ sin
+(− cos cos + sin sin − sin sin sin + cos cos sin + cos sin cos )
+(cos sin + sin cos − sin cos sin − cos sin sin + cos cos cos )
 
(1.7) 
( , , ) = − sin sin + cos cos
+ − sin cos − cos sin + cos sin sin + sin cos sin + sin sin cos
+ sin sin − cos cos + cos cos sin − sin sin sin + sin cos cos
 
(1.8) 
( , , ) = − cos
+ cos cos − sin sin
+(− sin cos − cos sin )
 
( 1.9) 
Las ecuaciones (1.7), (1.8) y (1.9) también se pueden escribir como: 
( , , ) =  + +  = ( )  ( 1.10) 
( , , ) =  + + = ( )  ( 1.11) 
( , , ) =  + +  = ( )  ( 1.12) 
 
El cuadrado de la magnitud de la velocidad para cualquier punto se expresa como: 
( , , ) = ( , , ) + ( , , ) + ( , , ) ( 1.13) 
 
Es decir: 
( , , ) =
. ( +  + ) 
+ . ( +  +  )
+ . ( +  + )
    2 . ( . + . +  . )
+2 . . + . +  .





Entonces se obtiene la siguiente ecuación: 
( , , ) = . ( + ) 
+ ( ( + ) + −2 sin cos cos − 2 sin +  + ) 
+ . ( ( + ) + 2 sin cos cos − 2 sin + + ) 
+2 ( sin sin cos + cos sin − sin cos − cos ) 
+2 ( cos sin cos + − cos cos − sin sin + sin ) 
+2 (− sin cos + cos − cos + sin cos ) ( 1.15) 
 
Ordenando la ecuación (1.15) se obtiene: 
( , , ) = ( + ) − 2 sin +  
            +( + )( + 2 sin cos cos + )  
            +( + )( − 2 sin cos cos + ) 
            +2xy ( sin sin cos + cos sin − sin cos − cos ) 
            +2xz ( cos sin cos + − cos cos − sin + sin  
          +2yz(− sin cos + cos − cos + sin cos ) ( 1.16) 
 
Una vez obtenida el cuadrado de las velocidades en cualquier punto del cuerpo móvil, se 




1.2.1.3 - Energía 
La teoría clásica de la física, brinda la formulación de la Energía Cinética “Ec” como ½ 
multiplicado por la masa del cuerpo, por el cuadrado de su velocidad: 
í  é =  12   ( 1.17) 
Asimismo, la formulación de la Energía Potencial, se expresa como: la masa del cuerpo 
multiplicado por la gravedad y por la altura en la que se encuentra el cuerpo. 
í  =  ℎ ( 1.18) 
A partir de estas ecuaciones fundamentales, con el cuadrado de las velocidades y con las 
fórmulas de los momentos de Inercia, se formula la expresión de la energía cinética y 
energía potencial. 
La formulación de la Energía Cinética “Ec” relacionado al cuerpo b se expresa como: 
= 12 + ( ) ( ). ( − 2  + ) 
   + 12 + ( ) ( ). ( + 2  + ) 
   + 12 + ( ) ( ). ( − 2 +  ) 
   + ( ) ( ). ( + − − ) 
   + ( ) ( ). ( + − − + ) 







En la expresión anterior aparecen momentos de inercia (elementos en la diagonal principal 
de la matriz de inercia) y productos de inercia (elementos fuera de la diagonal de la matriz 
de inercia). La simetría mecánica del Quadrotor permite despreciar los productos de 
inercia, pues sus valores son inferiores respecto a los valores de la diagonal principal de la 
matriz de inercia. 
Esto se comprueba en el diseño asistido por computadora “CAD”, donde los productos de 
inercia tienden a cero; en el capítulo IV se hace una mayor explicación. 
= ( + )  
= ( + )  
= ( + )  
= ( ) = 0 
= ( ) = 0 
= ( ) = 0 ( 1.20) 
 
 
Entonces, la expresión de la Energía Cinética “Ec” viene a ser: 
= 12 ( − 2 sin  + ) 
+ 12 ( + 2 sin cos  + ) 
+ 12 ( − 2 sin cos cos +  ) ( 1.21) 
  
La expresión de la Energía Potencial “Ep” relacionado al cuerpo móvil es: 
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= (− .  + . + . ) ( ) ( 1.22) 
=
( ). (− . )
+ ( ). ( . )




Con las expresiones de la energía cinética Ec y energía potencial Ep, se procede a 
desarrollar la formulación Lagrangiana (Barrientos, 2007): 
= −  ( 1.24) 
− = Γ  
( 1.25) 
 Donde: 
L: Función Lagrangiana. 
Ec: Energía Cinética. 
Ep: Energía Potencial. 
: Coordenadas generalizadas. 
Γ : Fuerza o pares aplicado sobre el grado de libertad . 
 
Reemplazando los valores, se tiene: 
 
= 12 ( − sin ) +
1
2 ( cos + sin cos ) +
1
2 ( sin − cos )
+ ( ). ( . )
+ ( ). (− . )  + ( ). (− . ) ( 1.26) 
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Ahora, se plantea las ecuaciones de Lagrange para obtener los torques con respecto a 
cada ángulo: 
−  = τ  ( 1.27) 
– = τ  ( 1.28) 
−  = τ  ( 1.29) 
 
Desarrollando las ecuaciones (1.27), (1.28) y (1.29), se tiene las siguientes expresiones: 
−  =    .  
− . sin .  
− . cos ( + ( − )(2 − 1)) 
+ 12 2 ( − ) 
− 12 2 ( −  ) 
                       + ( ). (− ) 






– =    . ( + ) 
+ . 12 2 . ( − ) 
+ . 12 2 (− + + ) 
+ 2 ( − ) 
+ ( 2 . − + ) 
+ ( ). (− ) 
− ( ). ( ) 
                    − ( ). ( ) ( 1.31) 
−  =  ( + + ) 
− .  
+ . 12 2 ( − ) 
+ . 2 ( − + ) 
− . 2 ( − ) 
+ . ( + (2 − 1)( − )) 













 Estas ecuaciones se pueden simplificar expresando las velocidades y aceleraciones de los 
ángulos de Euler en función de las velocidades y aceleraciones instantáneas en el cuerpo 
del Quadrotor “B”, usando la matriz de transformación. (Bouabdallah, 2007) 
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−  =  ( − ( − )  
+ ( ). (− ) 
                   + ( ). (  ) ( 1.33) 
 
−  = − ( − ( − )) 
+ cos ( . − ( − ) 
+ ( ). (− ) 
− ( ). ( ) 




−  = − . ( − ( − )) 
+ . ( − ( − )) 
                                           + . ( − ( − ) ( 1.35) 
 
1.2.1.4 - Ecuaciones de movimiento 
Luego, las ecuaciones (1.33), (1.34) y (1.35) son linealizadas y es así como se obtienen 
las 3 ecuaciones del movimiento: 
= ( − ) ( 1.36) 
= ( − ) ( 1.37) 
= ( − ) ( 1.38) 
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Por otro lado, los momentos no conservativos son, en primer lugar, de la acción de la 
diferencia de empuje en cada par: 
=  Ω − Ω  ( 1.39) 
=  Ω − Ω  ( 1.40) 
                        = Ω − Ω +  Ω − Ω  ( 1.41) 
 
 
En segundo lugar, de los efectos giroscópicos resultantes de la rotación de las hélices: 
= (   Ω + Ω − Ω − Ω ) ( 1.42) 
= (−Ω − Ω + Ω + Ω ) ( 1.43) 
 
 
El total de momentos actuantes sobre el eje X, Y y Z son:  
=  Ω − Ω + (   Ω + Ω − Ω − Ω ) ( 1.44) 
=   Ω − Ω + (−Ω − Ω + Ω + Ω ) ( 1.45) 
=  Ω − Ω +  Ω − Ω  ( 1.46) 
 
Una vez obtenidas todas estas ecuaciones, se procede a realizar la sumatoria de los 
torques que intervienen sobre cada eje, es decir, juntar las ecuaciones (1.33), (1.34) y 
(1.35) con las ecuaciones (1.44), (1.45) y (1.46), respectivamente; de esta manera se 
determinan los torques que aparecen sobre los ejes X, Y y Z. 
33 
1.2.1.5 - Modelo Dinámico 
Finalmente, el modelo dinámico del Quadrotor es representado por las siguientes 
expresiones. (Bouabdallah, 2007): 
= (+Ω + Ω − Ω − Ω ) + − + (Ω − Ω ) ( 1.47) 
= (−Ω − Ω + Ω + Ω ) + − + (Ω −  Ω ) ( 1.48) 





ϕ ∶ Aceleración angular en Roll, al rededor del eje X. 
θ ∶ Aceleración angular en Pitch, al rededor del eje Y. 
ψ ∶ Aceleración angular en Yaw, al rededor del eje Z. 
Ixx ∶ Momento de Inercia del Quadrotor al rededor del eje X. 
Iyy ∶ Momento de Inercia del Quadrotor al rededor del eje Y. 
Izz ∶  Momento de Inercia del Quadrotor al rededor del eje Z. 
∶ Momento de inercia rotacional al rededor del eje de la hélice. 
b ∶  Factor de Empuje. 
d ∶  Factor de Arrastre. 
l ∶ Distancia al centro del Quadrotor. 
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1.2.2 - Formulación Newton-Euler 
1.2.2.1 - Cantidad de movimiento lineal y angular en un cuerpo 
rígido. 
La cantidad de movimiento lineal para un cuerpo rígido, es un vector que se define como 
el producto de la masa por la velocidad instantánea del centro de la masa con que dicha 
masa se desplaza: (Peña Giraldo, Vivas Gonzales, & Rodríguez, 2010) 
=   ( 1.50) 
Donde  es el vector de cantidad de movimiento lineal, cuya unidad en el sistema 
internacional de unidades es Kg*m/s. 
De la misma manera, la cantidad de movimiento angular para un sólido rígido, se define 
como el resultado de la matriz de inercias con respecto al centro de giro y que pasa por el 
centro de gravedad, multiplicada por la velocidad angular: 
=  ( 1.51) 
Donde  es la cantidad de movimiento angular, que en el sistema internacional tiene 
unidades de Kg*m2/s. 
1.2.2.2 - Segunda ley de newton para la traslación y la rotación. 
Al derivar las cantidades de movimiento de traslación y rotación con respecto al tiempo, y 
suponiendo que la masa es constante, se obtiene la segunda ley de movimiento para la 
traslación y la rotación: 
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= = =  
( 1.52) 
= = = ×  
( 1.53) 
Para i=1, 2, 3, …n y las cuales se enuncian respectivamente como: “La sumatoria de 
fuerzas externas que actúan en un cuerpo rígido producen en él una aceleración 
proporcional a su valor e inversamente a su masa” y “La sumatoria de momentos externos 
que actúan en un cuerpo rígido producen en él, una aceleración angular proporcional a su 
valor e inversamente proporcional a su memento de inercia”. 
1.2.2.3 - Dinámica básica de una aeronave 
La dinámica de un cuerpo rígido queda completamente definida por las siguientes 
ecuaciones: 
=   ( 1.54) 
=   ( 1.55) 
 
Donde el superíndice E, indica que estas ecuaciones son referidas a un marco inercial de 
la tierra (Earth). Ver la figura 1.6. 
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Figura 1.6: Marco Inercial de un Quadrotor. 
Mejía, Julio. (2015). Marco Inercial de un Quadrotor. [Figura]. Creación propia del autor. 
Si se formulan ecuaciones en función al sistema de referencia del Quadrotor B (Body), las 
ecuaciones del movimiento del Quadrotor quedan definidas de la siguiente forma: 
= + × ×    
( 1.56) 
              
 
=           
 





= + × ×    
( 1.58) 
              
 
=           
 .  .
+      ×      




Para i=1, 2, 3, … n. 
En la ecuación (1.60), se muestra el sistema de ecuaciones, conocido como Newton-Euler. 










Asimismo, la ecuación (1.60) representa a un sistema no-lineal y además complejo. Se 
puede simplificar si se asume que el marco de referencia “B” coincide en sus 3 ejes con el 
marco de referencia “E”, tal que los movimientos de traslación de “B” con respecto a “E” 
sean nulos, pero con los tres grados de libertad en la rotación, y además se supone que el 
desplazamiento que puede ocurrir se da en el marco de referencia “E”. 
La explicación en el párrafo anterior significa que = 0 y por consiguiente se reduce el 
término siguiente: 
× = 0 ( 1.61) 
De esta manera se puede representar la dinámica del sistema mediante las siguientes 
ecuaciones: 
=   
=   
=  
=        
( 1.62) 
=   
=   
=  







−  0  
  
−  0
  0  0
0  
  0





Aplicando la propiedad de la matriz antisimétrica: 
× = ( )  ( 1.64) 
Donde S(a) es la matriz antisimétrica en dirección del vector a, se puede obtener: 
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=   
=   
=  








Donde el segundo término del extremo derecho de la ecuación (1.65) es el efecto de 
giroscópico del Quadrotor, en términos de los pares de giros de los ángulos de Euler 
(Balanceo, Cabeceo y Rotación), en la nomenclatura de aeronáutica se los conoce como 
ángulos Roll, Pitch y Yaw. 
En secciones anteriores se ha planteado el sistema de ecuaciones para el Quadrotor sin 
tener en cuenta las fuerzas externas que lo afectan. A continuación, se presentan los 
fenómenos más representativos, los cuales se reflejan en fuerzas y momentos que afectan 
la dinámica, que permite que el vuelo sea estable o inestable y que depende de las 
condiciones de velocidad de las hélices y del entorno. 
=   
=   
=   
=   
=   
=  
=
( + ) − − 12 | | 
(− + ) − − 12 | | 
− − − 12 | | 
( − ) + (−1) − + Ω 
( − ) + (−1) − − Ω 




A continuación, se explican los términos presentes en la ecuación (1.66): 
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( + )  ( 1.67) 
(− + )  ( 1.68) 
−  ( 1.69) 
 
1.2.2.3.1 - Fuerza de Empuje T: 
Los empujes  de los cuatro propulsores son paralelos al eje Yaw, por lo que giran su 
posición con respecto a los ejes X, Y, y Z, en los cuales se estudia el movimiento de 
traslación del Quadrotor, por lo que se tiene la transformación en términos de los ángulos 
Roll, Pitch y Yaw. Los empujes  son las fuerzas perpendiculares al plano de cada una de 
las hélices, que en forma general para rotatoria viene dada por (1.63), (1.65). 
= (Ω )  ( 1.70) 
Donde: 
 
: es la densidad del aire. 
: es el área barrida por las hélices. 
Ω: es la velocidad angular de la hélice. 
: es el radio de la hélice. 
: es un coeficiente (factor de corrección debido a la hélice) calculado de manera 





4 − (1 − ) 4 −
1
4  ( 1.71) 
Donde:   
: Es la relación de solidez (relación entre el área de las hélices y el área del disco 
que las contiene) 
40 
: Es la pendiente de sustentación (que indica el cambio de ángulo de ataque a lo 
largo de la hélice) 
: Es la relación de avance del rotor (relación entre la velocidad horizontal del 
centro de gravedad del Quadrotor y la velocidad horizontal al extremo de la hélice 
debido a la rotación de la hélice) 
: Es el ángulo de incidencia del perfil en la raíz de la hélice. 
: Es la variación del ángulo de incidencia del perfil al final de la hélice. 
1.2.2.3.2 - Fuerza Hub H: 
 & : Las fuerzas  son la resultante de fuerzas distribuidas a lo largo de la hélice en 
la dirección y sentido opuesto del vuelo. Aparecen como consecuencia del desbalanceo de 
velocidades a lado de la hélice debido a la traslación del Quadrotor que se refleja en una 
fuerza de arrastre mayor en la semihélice de mayor velocidad como se muestra en la figura 
1.7. Esta fuerza H, se aplica a cada hélice, y su fórmula es la siguiente expresión: 
= (Ω )  ( 1.72) 
 
Figura 1.7: Análisis de fuerza Hub. 





4 − 2  ( 1.73) 
1
2 | | 
( 1.74) 
1
2 | | 
( 1.75) 
1
2 | | ( 1.76) 
Estos términos representan las fuerzas de fricción que aparecen en todo cuerpo que se 
traslada en presencia de algún fluido, en este caso el aire se opone al movimiento del 
Quadrotor, donde: 
Cx, Cy y Cz: son coeficientes experimentales y/o teóricos que depende de la 
forma del cuerpo. 
Ac: es el área del centro del Quadrotor. 
: es la densidad del aire. 
1.2.2.3.3 - Momento de Arrastre : 
Este momento  en el eje del rotor se produce debido a las fuerzas aerodinámicas 
actuantes sobre los elementos de la pala. El momento de arrastre determina la potencia 
requerida para girar al rotor. 
= (Ω )  ( 1.77) 






4  ( 1.78) 
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1.2.2.3.4 - Momento de Balanceo o Roll: 
El momento se genera como consecuencia del movimiento de traslación en el eje X del 
Quadrotor. Cada hélice está sometida a una velocidad de entrada , pero en dirección 
contraria a las cuales se suma la velocidad de traslación de su centro de gravedad, y por 
lo que una semihélice tiene más sustentación que la opuesta debido a una mayor velocidad 
de entrada, de esta manera se genera el momento Rm, es decir, momento de la hélice i, 
con respecto al eje x. 






8  ( 1.80) 
 
1.2.2.3.5 - Momento de cabeceo o Pitch: 
Es un momento similar al anterior, la diferencia es que el movimiento está referido al eje y, 
tanto en el movimiento de traslación como el de rotación. 
1.2.2.3.6 - Efecto del suelo: 
Se denomina efecto del suelo o “Ground Effect” al fenómeno aerodinámico que sucede 
cuando un cuerpo, con una diferencia de presiones entre la zona que hay por encima de él 
y la que hay por debajo, está muy cercana de la superficie terrestre, lo que provoca unas 
alteraciones en el flujo de aire. 
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= (Ω )  ( 1.81) 
= + 4Ω  
( 1.82) 
1.2.2.3.7 - Fuerzas y Momentos Principales 
El movimiento del Quadrotor es causado por una serie de fuerzas y momentos que 
provienen de diferentes efectos físicos. 
1.2.2.3.7.1 - Momentos en balanceo o Rolling: 
Efecto giroscópico      −  
Efecto giroscópico en la hélice.    Ω  
Acción sobre Roll debido a los actuadores.   (− + ) 
Momento Hub debido al vuelo lateral.   ℎ ∑  
Momento Roll debido al vuelo de avance.   (−1) ∑  
 
1.2.2.3.7.2 - Momentos en cabeceo o Pitching: 
Efecto giroscópico      ( − ) 
Efecto giroscópico en la hélice.    Ω  
Acción sobre Roll debido a los actuadores.   ( − ) 
Momento Hub debido al vuelo lateral.   ℎ ∑  
Momento Roll debido al vuelo de avance.   (−1) ∑  
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1.2.2.3.7.3 - Momentos en giro o Yawing: 
Efecto giroscópico      −  
Torque Inercial      Ω  
Torque desequilibrado.     (−1) ∑  
Fuerza Hub desequilibrada en vuelo de avance.  ( − ) 
Fuerza Hub desequilibrada en vuelo lateral.  − +  
 
1.2.2.3.7.4 - Fuerza a lo largo del eje X: 
Acción de los actuadores:   ( + ) ∑  
Fuerza Hub en el eje X:   − ∑  
Fricción:     | |  
 
1.2.2.3.7.5 - Fuerza a lo largo del eje Y: 
Acción de los actuadores:   (− + ) ∑  
Fuerza Hub en el eje X:    − ∑  
Fricción:      | | 
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1.2.2.3.7.6 - Fuerza a lo largo del eje Z: 
Acción de los actuadores:    ( ) ∑  
Peso:         
 
1.2.2.4 - Ecuaciones del movimiento 
Finalmente, se describe el modelamiento matemático de un Quadrotor, en el cual se 
definen las dos etapas fundamentales, las cuales son: Sistema de Rotación y Sistema de 
Traslación. (Peña Giraldo, Vivas Gonzales, & Rodríguez, 2010) 
A continuación, se presenta las ecuaciones del movimiento del Quadrotor: 
 
= − + Ω + (− + ) − ℎ + (−1)  ( 1.83) 
= ( − ) + Ω + (+ − ) + ℎ + (−1)  ( 1.84) 
= − + Ω + ( − ) + − + + (−1)  ( 1.85) 
= (+ + ) − − 12 | | ( 1.86) 
= (− + ) − − 12 | | ( 1.87) 




La representación del modelo matemático que gobierna el sistema de rotación y el sistema 








Figura 1.8: Sistema General de un Quadrotor 




































Sistema de Rotación 
Sistema de Traslación 
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1.3 - Sistema regulador óptimo cuadrático 
Definición: 
Una ventaja del método de control óptimo cuadrático respecto del método de asignación 
de polos es que el primero proporciona un procedimiento sistemático de calcular la matriz 
de ganancias de control de realimentación del estado. (Ogata, 2010) 
Dadas las ecuaciones del sistema: 
= +  ( 1.89) 
La matriz  determina el vector de control óptimo: 
( ) = − ( ) ( 1.90) 
Con el objetivo de minimizar la función de coste: 
= ( ∗ + ∗ )  ( 1.91) 
Donde  es una matriz hermítica9 definida positiva (o semidefinida positiva) o simétrica real 
y  es una matriz hermítica definida positiva o simétrica real. El segundo término del 
miembro derecho de la ecuación anterior, considera el coste de energía de las señales de 
control. Las matrices  y  determinan la importancia relativa del error y del coste de 
energía. En este planteamiento se asume que el vector de control ( ) no está restringido. 
                                               
 
9 Matriz Hermítica: Es una matriz cuadrada de elementos complejos que tiene la característica de 
ser igual a su propia traspuesta conjugada. 
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La ley de control lineal obtenida en ( ) = − ( ) es la ley de control óptimo. Por tanto, si 
se determinan los elementos desconocidos de la matriz  para minimizar la función de 
coste, entonces ( ) = − ( ) es óptima para cualquier estado inicial (0). El diagrama 
de bloques de la configuración óptima se muestra en la figura 1.9. 
 
 
Figura 1.9: Sistema regulador óptimo 
Katsuhiko, Ogata. (2010). Sistema regulador óptimo. [Figura]. Recuperado de Libro “Ingeniería de Control Moderna, Pág. 793”. 
Si el problema de optimización, se resuelve sustituyendo las ecuaciones se obtiene: 
= + = ( − )  ( 1.92) 
En las deducciones siguientes, la matriz ( − ) debe ser estable, o que los valores 
propios de ( − ) deben tener partes reales negativas. 
Al sustituir esta nueva ecuación se obtiene: 




Si se iguala 
∗( + ∗ ) = − ( ∗ ) ( 1.94) 
Donde  es una matriz hermítica definida positiva o simétrica real.  
Así, se obtiene: 
∗( + ∗ ) = − ∗ − ∗ = − ∗[( − )∗ + ( − )]  ( 1.95) 
Al comparar ambos lados de la ecuación (1.95) y considerando que la misma debe ser 
válida para cualquier vector , se requiere que: 
( − )∗ + ( − ) = −( + ∗ ) ( 1.96) 
Se puede demostrar que si ( − ) es una matriz estable, existe un matriz P definida 
positiva que satisface la ecuación anterior. Por lo tanto, el procedimiento se basa en 
determinar los elementos de P a partir de la ecuación anterior y ver si es definida positiva. 
El índice de comportamiento  se calcula como: 
= ∗( + ∗ ) = − ∗ |
∞ 0 = −
∗(∞) (∞) + ∗(0) (0) ( 1.97) 
Como se supone que todos los valores propios de la matriz ( − ) tienen partes reales 
negativas, por lo que se obtiene que (∞) → 0. Por lo tanto, se obtiene: 
= ∗(0) (0) ( 1.98) 
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Así, el índice de comportamiento  se obtiene en términos de la condición inicial (0) y . 
Para obtener la solución al problema de control óptimo cuadrático, se procede del modo 
siguiente. La matriz R, es una matriz hermítica definida positiva simétrica real, la cual, se 
puede escribir. 
= ∗  ( 1.99) 
Donde  es una matriz no singular. Así, la ecuación (1.96) se escribe como 
( ∗ − ∗ ∗) + ( − ) + + ∗ ∗ = 0 (1.100) 
Que se puede reescribir como: 
∗ + + [ − ( ∗) ∗ ]∗[ − ( ∗) ∗ ] − ∗ + = 0 (1.101) 
La minimización de  con respecto a  requiere la minimización de la siguiente ecuación: 
∗[ − ( ∗) ∗ ]∗[ − ( ∗) ∗ ]  (1.102) 
Con respecto a la ganancia . Así, como esta última expresión es no negativa, el mínimo 
ocurre cuando es cero, o cuando: 
= ( ∗) ∗ ] (1.103) 
Por lo tanto, la expresión de la ganancia  es: 
= ( ∗) ∗ = ∗  (1.104) 
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La ley de control óptimo para el problema de control óptimo cuadrático es lineal cuando el 
índice de comportamiento está representado por la ecuación (1.91), y se puede expresar 
como: 
( ) = − ( ) = − ∗ ( ) (1.105) 
La matriz  en la ecuación (1.104) debe satisfacer la ecuación (1.96) o la ecuación reducida 
siguiente: 
∗ + − ∗ + = 0 (1.106) 
La ecuación (1.106) se denomina ecuación matricial reducida de Riccati. Los pasos del 
diseño se plantean del modo siguiente: 
 Resolver la ecuación de Riccati, para matriz obtener la matriz . Si existe una matriz 
 definida positiva (ciertos sistemas pueden no tener una matriz  definida positiva), 
el sistema es estable o la matriz ( − ) es estable. 
 Sustituir la matriz  en la ecuación que describe la matriz . La matriz  resultante 















1.4 - Lenguaje de modelado de realidad virtual (VRML) 
 El “Virtual Reality Modeling Language -VMRL10” que en español significa lenguaje de 
modelamiento de realidad virtual, es el lenguaje que se usa para mostrar objetos 
tridimensionales con un visor VRML. El primer estándar fue VRML1 que solo permitía crear 
mundos virtuales estáticos, esto limitaba su uso significativamente; como se vio la 
necesidad de una extensión robusta para añadir animación, interactividad y traer fuerza al 
mundo virtual, se creó el estándar VRML2 y en 1997 fue adoptado por la International 
Estándar ISO/IEC 14772-1:1997, desde entonces fue denominado como VRML97. El 
estándar VRML97 representa una plataforma abierta y flexible para la creación de escenas 
interactivas tridimensionales (Mundos Virtuales). En la actualidad muchos softwares 
gráficos como CAD permiten importar/exportar extensiones en formato VRML97.  
El software Matlab11, proporciona la librería “Simulink12” dentro de la cual está la librería 
“Simulink 3D Animation”, la cual, usa tecnología VRML97 para entregar una única solución 
de visualización en 3D para usuarios de Matlab. Esto es una contribución para un gran uso 
de VRML en el campo de la computación técnica y científica y animación 3D interactiva. 
1.4.1 - Sistema de coordenadas VRML 
 El sistema de coordenadas de VRML es diferente al de Matlab, pues usa el sistema de 
coordenadas del mundo real en el cual, el eje Y apunta hacia arriba y en el eje Z se sitúan 
los objetos cerca o lejos de la pantalla. Es importante realizar estas comparaciones en 
                                               
 
10 VRML: Lenguaje de Modelado de Realidad Virtual. 
11 Matlab: MATrix LABoratory, "laboratorio de matrices" es una herramienta de software matemático. 
12 Simulink: Es un entorno de programación visual, que funciona sobre el entorno de programación Matlab. 
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situaciones donde hay interacciones de diferentes sistemas de coordenadas. Ver figura 
1.10. 
 
Figura 1.10: Sistemas de coordenadas Matlab y VRML. 
The MathWorks, Inc. (R2016b). VRML Coordinate System. [Figura]. Recuperado de User's Guide “Simulink® 3D Animation™, Pág. 17”. 
1.4.1.1 -  Rotación de ángulos  
  En VRML, los ángulos de rotación se definen utilizando la regla de la mano derecha.  
1.4.1.2 -  Objetos hijos 
En la estructura jerárquica de un archivo VRML, la posición y orientación de los objetos 
secundarios se especifican en relación con el objeto principal. El objeto principal tiene su 
espacio local de coordenadas definido por su propia posición y orientación. Al mover el 
objeto padre también se mueven los objetos secundarios en relación con el objeto principal. 
1.4.1.3 - Unidad de medición  






   
ANÁLISIS DEL PROBLEMA 
2.1 -  Antecedentes 
En esta última década, los investigadores han desarrollado diversos prototipos y tipos de 
UAVs, entre ellos destacan los Quadrotores. Hay investigadores que motivaron a esta 
generación de estudiantes a continuar con la investigación en este campo, entre ellos 
destaca Samir Bouabdallah, ya que en sus trabajos de investigación presenta una forma 
de entender, cómo opera un Quadrotor, desde el modelamiento hasta la etapa de control. 
De esta manera surgen varios investigadores en todo el mundo y proponen mejoras en 
muchos aspectos, pues presentan diversas técnicas de control, tales como: control usando 
teoría de Lyapunov, control usando la técnica PID, control usando teoría de control óptimo, 
control usando técnica Backstepping, control usando técnica modo deslizante, entre otros. 
Asimismo, centros de investigación, institutos y universidades en todo el mundo se han 
esmerado en desarrollar el control de orientación en los Quadrotores, queriendo reducir el 
error que se tiene en el sistema de control, pues estos vehículos son muchas veces 
sometidos a entornos donde las presencias de perturbaciones en el sistema de control son 
constantes. Hay investigadores que a la actualidad han logrado obtener sistemas de control 
con un margen de error extremadamente cercano a cero. 
Por otra parte, en estos últimos años, en Perú también ha surgido la investigación por los 
UAVs, algunos centros de estudios se basan directamente en las aplicaciones de los 
drones y otros se han enfocado en el control de orientación de los Quadrotores. En este 
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último caso, se presentan algunos inconvenientes al momento de hacer las validaciones al 
sistema de control, pues no se cuentan con dispositivos que brinden la seguridad de que 
el control de orientación funcione con un margen de error que tienda a cero. 
2.2 -  Planteamiento de problema 
Luego de analizar el comportamiento de un UAV, se ha identificado el siguiente 
inconveniente que podría influir en futuras investigaciones; el problema consta de que no 
se puede validar completamente los algoritmos de estimación y de control de un Quadrotor, 
en 3 grados de libertad. El planteamiento de esta Tesis se inicia a partir de que no se 
dispone de plataformas que muestren la magnitud de los ángulos de orientación en tiempo 
real de un Quadrotor, los cuales son ángulo de alabeo, ángulo de elevación y ángulo de 
giro. 
En Canadá, la empresa Quanser, ha diseñado el “Quanser 3DoF Hover”, este dispositivo 
permite desarrollar diversas técnicas de control, ligados a UAVs del tipo Quadrotor. Sin 
embargo, estos dispositivos son muy costosos, pues el precio supera los $ 20,000 dólares, 
es por eso, que se pretende dar un aporte en la ingeniería a los investigadores locales. 
Por lo tanto, es conveniente desarrollar una “plataforma de pruebas de algoritmos de 















   
PROPUESTA DE SOLUCIÓN 
3.1 -  Dispositivos de validación en la actualidad  
En la actualidad hay empresas dedicadas a dar soluciones a este tipo de problemáticas, 
pues estas empresas venden módulos en los que se pueden desarrollar técnicas de control 
avanzado y de gran complejidad basado en UAVs. A continuación, se presenta una breve 
descripción de los módulos disponibles en el mercado internacional. 
3.1.1 -  Quanser 3 DoF Hover 
El sistema 3DoF Hover es idealmente adecuado para introducir conceptos de control de 
intermedio a avanzado y teorías relevantes a las aplicaciones del mundo real como 
dinámicas de vuelo y control en fuerzas de empuje en vehículos aéreos. (Ver figura 3.1). 
Este dispositivo permite: 
 Desarrollar un modelo lineal / estados que describe la posición del vehículo a flote 
con respecto al voltaje del motor. 
 Diseñar un sistema de control con realimentación de estados, que controla los 
ángulos de balance, cabeceo y de giro; o también llamados Roll, pitch y Yaw del 3 
DoF Hover. 
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 Diseñar un controlador lineal de posición para el vehículo a flote. 
 Implementar un controlador en el 3DoF Hover, y observar el rendimiento del 
sistema. 
 
Figura 3.1: Quanser 3DOF. 
Quanser Inc. (2016). 3 DOF Hover. [Fotografía]. Recuperado de “http://www.quanser.com/products/3dof_hover”. 
3.1.2 - Quanser Qball-X4 
 El Quanser Qball-X4 es una plataforma innovadora de aeronave de alas giratorias 
adecuada para una gran variedad de aplicaciones en investigación sobre UAVs. El Qball-
X4 es un Quadrotor propulsado por 4 motores. (Ver figura 3.2). 
El Quadrotor está encerrado en una estructura protectora, hecha de fibra de carbón; esto 
permite que se pueda operar en modo seguro al interior de un laboratorio, es decir, el Qball-
58 
X4 tiene esta ventaja respecto a otros UAVs que pueden sufrir daños significativos al 
impactar con obstáculos.   
 
Figura 3.2: Quanser Qball – X4. 
Quanser Inc. (2016). QBall 2. [Fotografía]. Recuperado de “http://www.quanser.com/Products/qball2”. 
3.2 -  Propuesta que se plantea en el proyecto 
 La propuesta que plantea este proyecto, es dar solución a la problemática que se tiene al 
momento de validar el control de orientación de un Quadrotor, pues la metodología que 
vienen empleando los investigadores locales, es basada en prueba y error; éste método 
tiene sus desventaja pues, los UAVs, en algunas ocasiones suelen destruirse al impactar 
con el suelo, pero ese no es el único problema, debido a la gran velocidad con la giran las 
hélices de un Quadrotor, si cayera sobre una persona, ésta resultaría teniendo serias 
lesiones. Los Quadrotores, requieren de controladores que tengan precisión, pues al 
momento de ser dirigidos, si hubiese una pequeña variación en los ángulos de orientación, 
el UAV terminaría estrellándose. 
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Para lograr dicho sistema de pruebas de control, se debe construir un mecanismo o 
plataforma de control en 3 grados de libertad, esta construcción se realizará mediante un 
procedimiento, que se menciona a continuación: 
La plataforma de control se diseñará en SolidWorks13, se realizará un análisis de tal manera 
que ésta sea estable ante perturbaciones provenientes del Quadrotor. La estructura de la 
maqueta se validará mediante Análisis de Elementos Finitos. 
El diseño realizado en SolidWorks se exportará a Matlab y se anexará la planta al sistema 
CAD14 del Quadrotor. Utilizando el software Matlab, se desarrollará un simulador utilizando 
la librería Simulink 3D Animation, este simulador permitirá al usuario probar, evaluar, 
analizar diversas técnicas de control, entre ellos el de orientación. 
Se construirá la plataforma con los materiales en función a las condiciones del sistema, 
dado que se requiere una estructura que sea sólida y a la vez liviana; luego de hacer 
análisis de costos entre el aluminio, el acero y la madera, se ha elegido esta última pues 
su adquisición es más económica con respecto a un metal. 
Con el Quadrotor instalado en la plataforma de control, así como los codificadores, se 
modela la planta usando el software Matlab, obteniendo como variables de control los 
ángulos de inclinación en cada eje. Con la planta modelada matemáticamente, se deben 
realizar simulaciones de control óptimo para analizar la comparación de los resultados 
reales y realizar una gráfica que permita visualizar la medición simulada con la medición 
real. Finalmente, analizando los resultados se podrá validar la plataforma de control. 
                                               
 
13 SolidWorks: Software CAD para modelado mecánico en 3D, desarrollado por SolidWorks Corp. 
14 CAD: Diseño Asistido por Computadora. 
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3.3 -  Descripción de componentes del proyecto 
3.3.1 - Componentes del UAV 
 El modelo de Quadrotor que se ha usado en esta Tesis es el DJI F450, tal como se muestra 
en la figura 3.3. 
 
Figura 3.3: UAV DJI – F450. 
DJI. (2014). UAV DJI – F450. [Fotografía]. Recuperado de “http://www.dji.com/”. 
3.3.1.1 - Frame DJI F450. 
Debido a la gran acogida que ha ocasionado la investigación por los UAVs, existen distintas 
empresas que venden imitaciones de los verdaderos Frames15 o estructuras de UAV, 
algunos de ellos hechos de plástico, los Frames que se venden a un bajo precio son 
descartables, ya que ante un impacto fuerte tienden a destruirse; en cambio los Frame de 
marcas reconocidas garantizan una duración del producto, pues el material del que se 
fabrica ofrece una mayor rigidez. Es por ese motivo que el Frame que se adquirió para este 
                                               
 
15 Frame: Estructura del Quadrotor. 
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proyecto, se compró en Asia a la empresa DJI Inc. (Ver figura 3.4). Para ver sus 
especificaciones técnicas, ver el Apéndice A. 
 
Figura 3.4: Frame del Quadrotor 
DJI. (2014). Frame F450. [Fotografía]. Recuperado de “http://www.dji.com/”. 
3.3.1.2 - Motores Brushless. 
Los motores Brushless están compuestos por una parte móvil que es el rotor, en los cuales 
se encuentran los imanes permanentes, y una parte fija, denominada estator o carcasa, 
sobre la cual se disponen los bobinados de hilo conductor (Ver figura 3.5). Para determinar 
sus características se construyó módulos adecuados para este tipo de motores. Ver 
apéndice B.12. 
3.3.1.3 - Funcionamiento 
En este tipo de motor la corriente eléctrica pasa directamente por los bobinados del estator 
o carcasa; por lo tanto, aquí no son necesarias las escobillas, ni el colector que se utilizan 
en los Brushed. Ésta corriente eléctrica genera un campo electromagnético que 
interacciona con el campo magnético creado por los imanes permanentes del rotor, 
generando una fuerza que hace girar al rotor y por lo tanto al eje del motor. 
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3.3.1.3.1 - Factor KV 
Indica el número de revoluciones por minuto a las que es capaz de girar el motor por cada 
Voltio de electricidad que se le aplica. Es decir: 
( )
( ) = ( ∗ )  
 
Figura 3.5: Fotografía de un motor Brushless. 
DJI. (2014). Frame F450. [Fotografía]. Recuperado de “http://www.dji.com/”. 
3.3.1.4 - ESCs (Electronic Speed Controller). 
El ESC es un circuito electrónico complejo que detecta el giro del motor y produce voltajes 
con la polaridad adecuada para mover el rotor a su siguiente posición. El ESC es conectado 
al motor mediante 03 cables. El sentido del orden del motor depende del orden de las 
conexiones; para invertir el sentido de giro del motor, se debe permutar dos conexiones, 
es decir, se desconectan dos cables entre el ESC y el motor, y se conectan nuevamente 
de manera cruzada. Ver figura 3.6. 
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Figura 3.6: Controlador electrónico de velocidad. 
DJI. (2014). Frame F450. [Fotografía]. Recuperado de “http://www.dji.com/”. 
3.3.1.5 - Hélices 
Las hélices para Quadrotores son fundamentales, éstas no se pueden colocar de cualquier 
forma ya que de ello depende como expulsan el flujo de aire, es decir, si no se instalan de 
forma adecuada, el Quadrotor no logrará despegar, pues las fuerzas de empuje se 
generarían en sentido contrario. En este proyecto se usa un Quadrotor, por lo que, son 
necesarios 4 hélices, las 4 hélices no pueden ser iguales, estas se clasifican en 02 tipos: 
el CW16 clockwise que gira en el mismo sentido de las agujas del reloj y el CCW17 counter-
clockwise, el cual gira en sentido contrario a las agujas del reloj, también son llamadas 
pusher y puller. Su instalación es en forma de X, es decir los motores que se encuentran 
en una diagonal deben de tener el mismo tipo de hélice y si se configura en forma de cruz, 
entonces los motores que se ubican en el mismo eje deben de tener el mismo tipo de hélice. 
Ver figura 3.7. 
                                               
 
16 CW: Giro al mismo sentido de las agujas del reloj. 
17 CCW: Giro inverso al sentido de las agujas del reloj. 
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Figura 3.7: Sentido de giro de las Hélices de un Quadrotor. 
3D Robotics (2012). Sentido de giro de las Hélices de un Quadrotor. [Figura]. Recuperado de https://3dr.com/ 
3.3.1.6 - Batería LiPo 
Las baterías LiPo (Litio & Polímero) son un tipo de baterías recargables que suelen utilizar 
los sistemas eléctricos de radiocontrol, especialmente los aviones, helicópteros y 
multicópteros. Se dice que estas baterías son la razón principal por las que el vuelo 
eléctrico es ahora una opción muy fiable respecto a los modelos que funcionan con 
combustible. 
Las baterías LiPo tienen 3 características importantes que hacen a estas baterías, la 
elección perfecta para los vuelos de radiocontrol: 
 Son ligeras y se pueden hacer de cualquier forma y tamaño. 
 Tienen gran capacidad, almacenan bastante energía en un tamaño reducido. 
 Tiene una tasa de descarga alta para alimentar sistemas eléctricos exigentes. 
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3.3.1.6.1 - Voltaje o clasificación “S” 
Las baterías LiPo tienen celdas de 3,7 voltios y 4,2 voltios cuando están totalmente 
cargadas. En los modelos pequeños de radiocontrol, las baterías LiPo contienen al menos 
dos celdas conectadas en serie para proporcionar voltajes más altos. Para este proyecto 
se ha empleado 01 batería de 11.1 Volts (3S). Es decir: 
11.1   í = 3   3.7  (3 ) 
El número entre paréntesis es una manera en la que el fabricante indica el número de 
celdas conectadas en serie “S” que contiene la batería. 
3.3.1.6.2 - Capacidad o mAh 
La capacidad indica la cantidad de energía que puede mantener la batería y se indica en 
miliamperios (mAh). Esta es la manera en que se indica la cantidad de carga media en 
miliamperios que se puede almacenar en la batería durante 01 ahora para que la batería 
se descargue completamente. La batería empleada en este proyecto es de 4500 mAh. Ver 
la figura 3.8. 
 
Figura 3.8: Batería LiPo 
HobbyKing. (2015). Batería Li-Po. [Fotografía]. Recuperado de https://hobbyking.com 
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3.3.1.7 - FPGA 
Las siglas FPGA significan “Field Programmable Gate Array”. Como su nombre lo indica, 
se trata de un dispositivo compuesto por una serie de bloques lógicos (puertas, registros, 
memorias, Flip/Flops, entre otros) programables, es decir, la interconexión entre estos 
bloques lógicos y su funcionalidad no viene predefinida, sino que se puede programar y 
reprogramar, (Ver figura 3.9). Los FPGAs son dispositivos orientados a satisfacer una 
amplia gama de aplicaciones, desde simple lógica combinacional hasta sistemas con 
microprocesador embebido, transmisión tipo Ethernet, transmisión de datos series a 
3,5Gb/s, todo con el mismo dispositivo. Por ello los FPGAs tienen características diversas, 
pero se podría decir que las principales son: 
 Gran cantidad de terminales E/S. Desde 100 hasta unos 1400 terminales E/S. 
 Buffers de E/S programables: control de sesgo, control de corriente, configuración 
del estándar de E/S, pull-up y pull-down configurables. 
 Gran cantidad de Flip/Flops, los dispositivos más grandes tienen unos 40,000FFs. 
 Bloques de memoria (BRAM) de doble puerto, puerto simple, de hasta 18Mbits, 
configurables como RAM, ROM FIFO y otras configuraciones. 
 
 
Figura 3.9: Fotografía de una FPGA. 
Terasic. (2015). FPGA. [Fotografía]. Recuperado de http://www.terasic.com.tw 
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3.3.1.8 - Unidad de medición Inercial IMU 
Una IMU18 por sus siglas en inglés “Inertial Measurement Unit”, es un dispositivo electrónico 
cuyo objetivo es obtener mediciones de velocidad, rotación y fuerzas gravitacionales en 
forma autónoma. Se utilizan como componentes fundamentales en los sistemas de 
navegación de barcos, aviones, helicópteros, misiles o cualquier móvil en que sea 
necesario estimar estas mediciones, sin la posibilidad de utilizar referencias externas o 
mediciones directas.  
Generalmente, una IMU está compuesta por un conjunto de acelerómetros y giróscopos, 
que obtienen datos de uno o más ejes ortogonales, enviándolos a algún sistema 
computarizado que realiza los cálculos necesarios para obtener las estimaciones de 
aceleración y velocidad de rotación requeridas. (Ver figura 3.10). 
 
Figura 3.10: IMU 10 DoF. 
RobotShop. (2015). Sensor IMU 10 DoF. [Fotografía]. Recuperado de http://www.robotshop.com 
                                               
 
18 IMU: Inertial Measurement Unit. 
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3.3.1.9 - Radio Control 9Ch + Receiver. 
El sistema para hacer funcionar un modelo RC se compone básicamente de un transmisor 
de radio junto a su receptor. Son muchos los aspectos a conocer de las radios, pero en 
general lo características más importantes son las siguientes: 
3.3.1.9.1 - Número de canales 
El número de canales hace referencia al número de canales simultáneos que se pueden 
gestionar y que se pueden controlar en la comunicación. Por canal se entiende cada uno 
de los actuadores que se pretende controlar en un UAV; entre ellos están: el acelerador, el 
alerón, el timón, el elevador, entro otros. Como mínimo se usan 4 canales para operar un 
Quadrotor, sin embargo, hay radiocontroles que tienen más canales pero que son costosos. 
3.3.1.9.2 - Modo de uso 
Los radiocontroles vienen configurados de Modo 1 o Modo 2. El modo de la radio, es la 
configuración del stick19 del acelerador. En el modo 1, el acelerador está ubicado en la 
parte derecha, mientras que en el modo 2 el acelerador está ubicado en el lado izquierdo. 
Al acelerador o “Stick” se le suele llamar “vago” pues no retorna a su posición central al 
soltarlo, de esta manera se permite una aceleración constante pese a que se deje de tener 
presionado el Stick o acelerador. Ver figura 3.11. 
                                               
 
19 Stick: Es la perilla con la cual se opera el Radio Control 
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Figura 3.11: Radio Control Turnigy 9Ch + Receptor, 2.4GHz. 
RadioC. (2015). Radio Control Turnigy 9Ch + Receptor, 2.4GHz. [Fotografía]. Recuperado de http://www.radioc.co.uk. 
 
3.3.2 - Componentes de la Plataforma de pruebas. 
A continuación, en la figura 3.12 se muestra la plataforma de pruebas, la cual fue modelada 
primero en SolidWorks, y luego de usar diversas herramientas, se trasladó el módulo CAD 
a un entorno de Realidad Virtual, de esta manera es posible hacer un mejor análisis de los 
principales efectos del sistema, tales como: Sistema de control y estabilidad de la 
estructura ante perturbaciones, fuerzas externas, momentos de inercia, entre otros. 
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Figura 3.12: Módulo de pruebas propuesto. 
Mejía, Julio. (2015). Módulo de pruebas propuesto. [Figura]. Creación propia del autor. 
En esta sección, se describen los principales componentes que conforman la plataforma 
de pruebas de algoritmos de control, asimismo se muestra el análisis realizado para el 
diseño, entre ellos se muestra el análisis de elementos finitos. 
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3.3.2.1 - Soporte principal 
Para el soporte principal de la estructura se eligió la madera del tipo pino, pues es fácil de 
trabajar con herramientas caceras. Antes de construir el sistema principal, se realizó un 
modelado de la estructura principal, para estudiar los principales efectos que se originan 
con el Quadrotor en funcionamiento. Ver figura 3.13. 
 
Figura 3.13: Modelo CAD de la estructura de madera. 
Mejía, Julio. (2015). Modelo CAD de la estructura de madera. [Figura]. Creación propia del autor. 
Se realizó un análisis a la estructura de madera, utilizando el método FEA20 (Finite Element 
Analysis), mediante el software SolidWorks. Para esto fue necesario tener el módulo de 
elasticidad o módulo de Young21 de la madera pino la cual se obtuvo de fuentes confiables. 
                                               
 
20 FEA: Análisis de Elementos Finitos. 
21 Módulo de Young: es un parámetro que caracteriza el comportamiento de un material elástico, 
según la dirección en la que se aplica una fuerza. 
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En la tabla 3.1 se muestra las principales características mecánicas de la madera pino. El 
módulo de elasticidad se usa en el análisis de elementos finitos. 
Tabla 3-1: Propiedades mecánicas madera pino. 
PROPIEDADES MECÁNICAS DE 
LA MADERA PINO VALOR UNIDADES 
Resistencia a la Tracción paralela 1020 Kg/Cm2 
Resistencia a la Flexión estática 1057 Kg/Cm2 
Resistencia a la comprensión 406 Kg/Cm2 
Módulo de elasticidad. 94000 Kg/Cm2 
 Mejía, Julio. (2015). Propiedades mecánicas madera pino. [Tabla]. Recuperado de http://www.gabarro.com/es/enciclopedia-madera/pino-silvestre/ 
La conversión del módulo de elasticidad de / 22 a 23, se desarrolla de la siguiente 
manera: 
ó   : 94 10   98066.5 1 = 9,2183GPa.  
Dado que el software SolidWorks incluye en su librería de materiales, los módulos de 
elasticidad establecidos, en la sección de madera solo la madera balsa tiene su valor 
definido, el cual se muestra en la imagen de la figura 3.14.  
                                               
 
22 Kg/Cm^2: Unidad de medición de presión Kilogramos fuerza por centímetro cuadrado. 
23 Pa: Unidad de medición de presión Pascal. 
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Figura 3.14: Módulo de elasticidad de madera balsa. 
Mejía, Julio. (2015). Módulo de elasticidad de madera balsa. [Figura]. Creación propia del autor. 
De la tabla de propiedades del software SolidWorks se deduce: 
ó    : 2999999232 = 2,99999 = 3 . 
Con los módulos obtenidos de elasticidad, de la madera pino y madera balsa, y con el 
concepto de Módulo de elasticidad, el cual indica que mientras mayor sea el valor del 
módulo, más rígido es el material. Asimismo, de forma inversa, los materiales con valores 
bajos son más fáciles de doblar bajo una carga. 
Realizando el análisis de elementos finitos, con la siguiente información, se obtiene: 
. .  ≫ . .  
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Para fines de cálculos, se cambia de material a la estructura dentro de SolidWorks, es 
decir, balsa por pino, esto no afecta en los cálculos ya que el módulo de elasticidad de la 
madera pino es mayor que la madera balsa, es decir, si ante fuerzas externas/internas a la 
estructura, no se generan deformaciones en las simulaciones con la madera balsa, 
entonces no se generan con la madera pino ya que su módulo de elasticidad es mayor. 
Ver figura 3.15. 
 
Figura 3.15: Análisis Estático de estructura de madera. 
Mejía, Julio. (2015). Análisis Estático de estructura de madera. [Figura]. Creación propia del autor. 
En el análisis estático se simulan fuerzas = 5  en todas sus direcciones de la estructura, 
analizando los posibles desplazamientos se tiene como mínimo  1,000℮ − 030 es decir 
1 10 = 0,001  en la base de fijación sea sobre el suelo o sobre una mesa; en el 
extremo superior se presenta un desplazamiento máximo de 1,98℮ − 005. 
Los detalles sobre el análisis de elementos finitos se adjuntan en el Anexo B. 
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3.3.2.2 - Mecanismo 3GDL para el UAV 
Para el mecanismo 3GDL se ha usado el elemento aluminio, debido a que es sólido, 
resistente y sobre todo es liviano, esta estructura hace que el UAV gire con respecto a sus 
3 ejes. Es preferible conocer las propiedades generales del aluminio para analizar en la 
simulación. En la tabla 3.2, se muestran las propiedades generales de dicho elemento. 
Tabla 3-2: Propiedades mecánicas del Aluminio. 
PROPIEDADES MECÁNICAS DEL 
ALUMINIO VALOR UNIDADES 
Densidad 2698,4 Kg/m3 
Módulo de elasticidad. 70 GPa 
 Mejía, Julio. (2015). Propiedades mecánicas del Aluminio. [Tabla]. Recuperado de SolidWorks. 
 La estructura fue diseñada previamente en SolidWorks, haciendo simulaciones de giros 
en 3GDL, de esta manera se llegó al modelo final, en este último modelo, se realizaron 
varias modificaciones. Ver figura 3.16. 
 
Figura 3.16: Mecanismo 3GDL 
Mejía, Julio. (2015). Mecanismo 3GDL. [Figura]. Creación propia del autor. 
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Como se expresa en el párrafo anterior, elaborar este mecanismo fue posible haciendo 
diversas modificaciones de mejoras, pues los componentes que se modelan en SolidWorks 
son fáciles, sin embargo, encontrar en el mercado es difícil, pues en algunos casos se ha 
recurrido al mecánico de torno para mecanizar algunas piezas. 
De esta manera se obtuvieron los giros deseados, en cada eje, X, Y y Z, en la imagen de 
la figura 3.17, se muestran los posibles giros con sus respectivas definiciones.  
 
Figura 3.17: Mecanismo 3GDL con rotaciones deseadas. 
Mejía, Julio. (2015). Mecanismo 3GDL con rotaciones deseadas. [Figura]. Creación propia del autor. 
3.3.2.3 - Codificador  
Un codificador óptico o también conocido por su nombre en inglés “Encoder” se compone 
básicamente de un disco acoplado a un eje giratorio, el disco está fabricado de vidrio o 
plástico y se encuentra codificado con unas partes transparentes y otras opacas que 
bloquean el paso de la luz emitida por la fuente de luz (típicamente emisores infrarrojos). 
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En la mayoría de los casos, estas áreas bloqueadas (codificadas) están arregladas de 
forma radial. Cuando el eje rota, el emisor infrarrojo emite luz que es recibida por el sensor 
óptico (o foto transistor) generando pulsos digitales a medida que la luz cruza a través del 
disco o se bloquea en diferentes secciones de éste. (Ver figura 3.18). 
3.3.2.3.1 - Codificador de cuadratura 
Es un tipo de codificador rotativo incremental, con la capacidad de indicar tanto la posición 
como la dirección y la velocidad del movimiento. La flexibilidad del codificador de 
cuadratura es su principal ventaja ya que ofrecen una alta resolución, medición con 
precisión quirúrgica y pueden trabajar en un gran espectro de velocidad que van desde 
unas cuantas revoluciones por minuto hasta velocidades que van amas allá de 5000 RPM. 
 
Figura 3.18: Codificador incremental. 












   
IMPLEMENTACIÓN DE PLATAFORMA DE CONTROL 
4.1 - Adquisición de componentes para la plataforma 
Después del análisis de costos para cada elemento de la plataforma de control, se adquirió 
madera de pino ya que es liviana y fácil de trabajar. 
Luego, se compró cintas y barras de aluminio con sección en “U” para poder elaborar un 
sistema mecánico, que gire alrededor de sus tres ejes, haciendo una analogía se parece 
al giroscopio que hay en los lugares de recreación.  
Para la adquisición de los codificadores, previamente se analizó el mercado local en el 
cual, no se encontraban muchos codificadores de precisión y los que se encontraron eran 
costosos; por lo que se buscó en el mercado chino y se consiguieron codificadores de 
precisión a un bajo costo. 
4.2 - Desarrollo del simulador 
En este subcapítulo se muestra el desarrollo de un simulador, el cual permite realizar 
pruebas de control sin necesidad de tener la plataforma o la estructura de forma física, 
pues se ha modelado el UAV F450 para determinar sus parámetros mecánicos y todo ello 
se ha introducido en un entorno virtual, el cual es muy manejable para el usuario y/o 
investigador. 
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4.2.1 - Ingeniería inversa 
La ingeniería inversa “reverse engineering”, es el proceso de descubrir los principios 
tecnológicos de un objeto, herramienta, dispositivo o sistema; mediante el razonamiento 
abductivo de su estructura, función y operación. Dicho de otra manera, se trata de estudiar 
algo, por ejemplo, un dispositivo mecánico o electrónico, para analizar su funcionamiento 
en detalle, con el objetivo de elaborar un dispositivo que haga la misma tarea o una similar 
sin copiar los detalles del original. 
La ingeniería inversa persigue el objetivo de obtener la mayor cantidad de información 
técnica de un producto, del cual no se tiene la más mínima información técnica de su 
diseño, construcción y funcionamiento, de modo que se debe partir de un todo para 
comprender cada pieza del sistema, para lo cual se deben tomar notas muy detalladas. 
Como se ha explicado en el párrafo anterior, con la ingeniería inversa se puede deducir las 
propiedades de un sistema, en este caso, se ha utilizado este método con la estructura del 
UAV F450, para obtener sus principales propiedades, entre ellas, los momentos de inercia, 
que fueron utilizadas para la simulación del sistema en Matlab, a continuación, se describe 
cómo fue posible la obtención de momentos de inercia utilizando sólo un software. 
4.2.1.1 - CAD del UAV usando SolidWorks 
SolidWorks es un software CAD, para modelado mecánico en 3D, desarrollado en la 
actualidad por SolidWorks Corp. El programa permite modelar matemáticamente piezas y 
conjuntos, y extraer de ellos tanto planos técnicos como otro tipo de información necesaria 
para la producción. Es un programa que funciona en base con nuevas técnicas de 
modelado usando sistemas CAD. El proceso consiste en traspasar la idea mental del 
diseñador al sistema CAD, "construyendo virtualmente" la pieza o conjunto.  
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Con las definiciones mencionadas en el párrafo anterior, se procedió a realizar el diseño 
asistido por computadora del UAV DJI F-450, utilizando las medidas reales, con el fin de 
obtener errores mínimos en los cálculos que se puedan realizar. En la figura 4.1, se muestra 
el modelo final que se dibujó utilizando el software SolidWorks, con este modelo fue posible 
hallar sus momentos de inercia. 
 
Figura 4.1: CAD UAV DJI F-450, en SolidWorks. 
Mejía, Julio. (2015). CAD UAV DJI F-450, en SolidWorks. [Figura]. Creación propia del autor. 
4.2.1.2 - Momentos de inercia del UAV DJI F-450 
El momento de inercia es una medida de la inercia rotacional de un cuerpo. Cuando un 
cuerpo gira en torno a uno de los ejes principales de inercia, la inercia rotacional puede ser 
representada como una magnitud escalar llamada momento de inercia. Sin embargo, en el 
caso más general posible, la inercia rotacional se debe representar por medio de un 
conjunto de momentos de inercia y componentes que forman el tensor de inercia. La 
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descripción tensorial es necesaria para el análisis de sistemas complejos, como por 
ejemplo en movimientos giroscópicos. 
El momento de inercia refleja la distribución de masa, de un cuerpo o de un sistema de 
partículas en rotación, respecto a un eje de giro. El momento de inercia sólo depende de 
la geometría del cuerpo y de la posición del eje de giro; pero no depende de las fuerzas 
que intervienen en el movimiento. El momento de inercia se considera análogo al de la 
masa inercial en el caso del movimiento rectilíneo y uniforme. Es el valor escalar del 
momento angular longitudinal de un sólido rígido. 
 
Figura 4.2: Momentos de Inercia del UAV DJI F-450 
Mejía, Julio. (2015). Momentos de Inercia del UAV DJI F-450. [Figura]. Creación propia del autor. 
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El software SolidWorks facilita la obtención de momentos de inercia de una pieza 
ensamblada; sin embargo, se tiene que definir las masas de cada pieza o en general todo 
el sistema ensamblado, para fines de cálculos, se definió la masa total del sistema y 
finalmente se obtuvo la matriz de inercia. 
En la figura 4.2, se pueden ver los momentos de inercias obtenidos con el software 
SolidWorks, indicando que las unidades están en   . 
Definiendo el centro de masas en el origen de coordenadas = 0; = 0; = 0, , se puede 
observar en la matriz de inercias, que la diagonal principal contiene valores positivos, 
mientras que los elementos fuera de la diagonal principal corresponden a los productos de 
inercia, los cuales son despreciables, esto se debe a la simetría de la estructura.  
9548787.18 11.38 3.7711.38 10053051.08 −18.643.77 −18.64 18863081.16
   
En el modelo matemático y en la simulación se emplean valores normalizados, es decir, 
Kg y metros, entonces se determina su equivalente en dichas unidades. 
    11000
(1 )
(1000 )  
9.548 10 0.00001138 10 0.0000377 100.00001138 10 10.053 10 −0.00001864 100.0000377 10 −0.00001864 10 18.863 10
   
Como se puede ver, los productos de inercia, es decir los elementos de la matriz de inercia 






     
Los momentos de inercia en el eje X, Y son cercanos, mientras que en el eje Z es mucho 
mayor. Estos datos se han comparado con artículos de otros investigadores que 
incorporaron en su investigación el mismo UAV, y se comprueba que los valores son 
cercanos, con un reducido margen de error.  
4.2.2 - Desarrollo de plataforma virtual 
4.2.2.1 -  Virtual Reality Toolbox 
Virtual Reality ToolBox es un paquete de herramientas de Matlab, que permite visualizar 
simulaciones de sistemas dinámicos en una escena 3D de realidad virtual creada en 
lenguaje estándar VRML97. Mediante una sencilla interfaz de funciones orientada a objetos 
y bloques, este ToolBox enlaza, respectivamente, Matlab y Simulink con las gráficas de 
realidad virtual. 
Utilizando señales de Simulink es posible controlar parámetros como la posición, 
orientación y dimensión de los objetos definidos en el entorno 3D, generando así una 
animación de la simulación. 
El ToolBox incluye: 
 Orbisnap, una herramienta de visualización de escenas VRML. En la instalación 
de VRT se instala automáticamente y se usa por defecto. 
 Blaxxun Contact, un plug-in opcional para Internet Explorer que permite 
visualizar escenas VRML, como una página web. 
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 V-Realm Builder, una herramienta de edición VRML que proporciona una interfaz 
gráfica de usuario sencilla e intuitiva para crear y editar la escena 3D. 
  
V-Realm Builder facilita la edición de los objetos virtuales, de esta manera, cualquier 
modificación se realiza mucho más rápido (Ver figura 4.3); sin embargo, no es la única 
herramienta proporcionada por Matlab.  
 
Figura 4.3: Escenario virtual de un Quadrotor en V-Realm Builder, 











4.2.2.2 - 3D World Editor  
Otra herramienta, que es potente y robusta en la edición de mundos virtuales, es 3D World 
Editor, el cual permite realizar la edición de los objetos con una mayor robustez (Ver figura 
4.4), el único inconveniente es que requiere de procesadores gráficos de gran capacidad.  
 
Figura 4.4: Escenario virtual de un Quadrotor en 3D World Editor 
Mejía, Julio. (2015). Escenario virtual de un Quadrotor en 3D World Editor. [Figura]. Creación propia del autor. 
 
4.2.3 - Simulación del sistema 
La simulación de un modelo matemático, permite observar y entender cómo interactúan los 
grados de libertad de un sistema, se puede observar cómo actúa el sistema de control, en 
lazo abierto y/o en lazo cerrado; asimismo para el observador y/o estudiante no es requisito 
importante tener altos conocimientos en CAD, pues todo funciona en un escenario virtual. 
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4.2.3.1 - Simulink 3D Animation 
Simulink 3D Animation es una librería dentro de Simulink, la cual permite la interacción de 
dibujos en formato WRL con bloques propios de Simulink, de esta manera se procede a 
hacer las simulaciones. A continuación, se muestran algunos movimientos básicos en el 
UAV. Para fines de rapidez en la simulación se omiten algunas piezas para que el programa 
se ejecute sin lentitud. 
En la figura 4.5 se muestra la simulación cuando el Quadrotor rota en su eje X, es así como 
se visualiza el movimiento de Giro o Roll; en la figura 4.6 se visualiza que el Quadrotor ha 
rotado en su eje Y, es decir que se ha producido el movimiento de Elevación o Pitch. 
Asimismo, en la figura 4.7 se visualiza el movimiento llamado Desviación o Yaw. 
 
 
Figura 4.5: Movimiento Giro o Roll. 
Mejía, Julio. (2015). Movimiento Giro o Roll. [Figura]. Creación propia del autor. 
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Figura 4.6: Movimiento de Elevación o Pitch. 
Mejía, Julio. (2015). Movimiento de Elevación o Pitch. [Figura]. Creación propia del autor. 
 
Figura 4.7: Movimiento de Desviación o Yaw. 
Mejía, Julio. (2015). Movimiento de Desviación o Yaw. [Figura]. Creación propia del autor. 
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A continuación, se muestra la plataforma de pruebas de algoritmos de control creado en 
VRML, es decir, en realidad virtual. En esta última década, la realidad virtual ha tenido una 
gran acogida en las investigaciones, pues permite visualizar sistemas complejos en un 
computador, sin tener que implementarlos en forma física. En esta Tesis, se ha trabajado 
con VRML, pues permite crear entornos virtuales a partir de un software CAD, en este caso 
se utilizó SolidWorks, En la figura 4.8 se muestra la plataforma de algoritmos de control el 
cual es creado a partir de la plataforma real. Asimismo, en la figura 4.9 se muestra una 
vista isométrica de la plataforma de pruebas de algoritmos de control. 
 
 
Figura 4.8: Plataforma de pruebas virtual. 
Mejía, Julio. (2015). Plataforma de pruebas virtual. [Figura]. Creación propia del autor. 
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Figura 4.9: Vista Isométrica de Plataforma de pruebas virtual. 
Mejía, Julio. (2015). Vista Isométrica de Plataforma de pruebas virtual. [Figura]. Creación propia del autor. 
4.2.3.2 - Simscape Multibody 
Simscape Multibody ™ (anteriormente SimMechanics ™) proporciona un entorno de 
simulación multicuerpo para los sistemas mecánicos 3D, tales como robots, suspensiones 
de vehículos, equipos de construcción, y el tren de aterrizaje de aeronaves. Con esta 
herramienta se puede modelar sistemas multicuerpo mediante bloques que representan 
los órganos, articulaciones, las limitaciones, los elementos de fuerza, y sensores. Simscape 
Multibody formula y resuelve las ecuaciones de movimiento para todo el sistema 
mecánicos. Se pueden importar los conjuntos CAD completos, incluyendo todas las masas, 
inercias, las articulaciones, las restricciones y la geometría 3D, todo esto en su modelo. 
Asimismo, una animación 3D generada automáticamente le permite visualizar la dinámica 
del sistema. 
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Con Simscape Multibody se puede desarrollar sistemas de control y probar el rendimiento 
de un sistema. Se puede parametrizar el modelo utilizando variables y expresiones de 
MATLAB ®, así como, diseñar sistemas de control para sistemas multicuerpo en Simulink. 
También se puede integrar sistemas hidráulicos, eléctricos, neumáticos físicos en un 
esquema usando componentes de la familia Simscape. Para implementar el modelo a otros 
entornos de simulación, incluyendo los sistemas de hardware-in-the-loop (HIL), Simscape 
Multibody permite la generación de código C. (Ver figura 4.10 y 4.11). 
4.2.3.2.1 - Simulación en SimMechanics 
 
Figura 4.10: Simulación en SimMechanics 1st generation. 
Mejía, Julio. (2015). Simulación en SimMechanics 1st generation. [Figura]. Creación propia del autor. 
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4.2.3.2.2 - Simulación en Simscape Multibody 
 
Figura 4.11: Simulación en SimScape 2nd generation.  
Mejía, Julio. (2015). Simulación en SimScape 2nd generation. [Figura]. Creación propia del autor. 
 
4.3 - Implementación del sistema 
A continuación, se detalla la parte mecánica y la parte eléctrica del sistema. 
4.3.1 - Sistema Mecánico 
La estructura principal del sistema es de madera, está construida con barras de sección 
rectangular. De esta manera se garantiza la estabilidad en la estructura ante posibles 
perturbaciones provenientes del Quadrotor o algunas fuerzas externas. Todos los efectos 
que puedan perjudicar la estabilidad de la estructura ya han sido evaluados en el Capítulo 
III, mediante el análisis de elementos finitos.  
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En la figura 4.12 se muestran fotografías de la estructura real de la plataforma de pruebas. 
  
 
Figura 4.12: Fotografía de la plataforma de pruebas. 
Mejía, Julio. (2015). Fotografías de la plataforma de pruebas. [Fotografía]. Creación propia del autor. 
Dentro de la estructura principal se ha instalado un mecanismo, el cual permite que el 
Quadrotor pueda girar en cada eje, es decir el Quadrotor pueda hacer rotaciones de Giro, 




Figura 4.13: Rotación “Giro”, en plataforma real. 
Mejía, Julio. (2015). Rotación “Giro”, en plataforma real. [Fotografía]. Creación propia del autor. 
 
Figura 4.14: Rotación “Elevación”, en plataforma real. 
Mejía, Julio. (2015). Rotación “Elevación”, en plataforma real. [Fotografía]. Creación propia del autor. 
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Figura 4.15: Rotación “Desviación”, en plataforma real. 
Mejía, Julio. (2015). Rotación “Desviación”, en plataforma real. [Fotografía]. Creación propia del autor. 
4.3.2 - Sistema Electrónico 
 El sistema electrónico es basado en la instalación de los codificadores; para esto, se 
mecanizó el eje principal, reduciendo el diámetro para que se pueda acoplar el disco del 
codificador, ver figura 4.16. 
   
Figura 4.16: Fotografías de la instalación del codificador. 





   
DISEÑO DEL SISTEMA DE CONTROL 
En este capítulo se describen los conceptos fundamentales propios de un sistema de 
control, para un mejor entendimiento las ecuaciones se basan en tiempo discreto. 
5.1 - Representación de los sistemas de control de tiempo 
discreto en el espacio de estados 
5.1.1 - Introducción 
La representación en el espacio de estados de los sistemas de control se basa en la 
descripción del sistema en términos de n ecuaciones en diferencias o diferenciales de 
primer orden, que se pueden combinar en una ecuación matricial en diferencias o 
diferencial de primer orden. El diseño del sistema mediante el uso del concepto de espacio 
de estados, permite al ingeniero de control, diseñar sistemas de control con respecto al 
índice de desempeño dado. Además, el diseño en el espacio de estados se puede realizar 
con toda clase de entradas. Asimismo, los métodos en el espacio de estados permiten al 
ingeniero incluir condiciones iniciales dentro del diseño. (Machuca Mines, 2013). 
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5.1.2 - Definiciones 
5.1.2.1 - Estado 
El estado de un sistema dinámico es el conjunto más pequeño de variables llamadas 
(variables de estado) tales que el conocimiento de dichas variables en t=t0, junto con el 
conocimiento de la entrada para t>= t0 determinan por completo el comportamiento del 
sistema para cualquier tiempo t >=t0. 
5.1.2.2 - Variables de estado 
Las variables de estado de un sistema dinámico son las que conforman el conjunto más 
pequeño de variables que determinan el estado del sistema dinámico. Para describir en su 
totalidad el comportamiento de un sistema dinámico se requiere de por lo menos n variables 
x1, x2, x3, …, xn, dichas variables de estado se consideran un conjunto de variables de 
estado. Las variables de estado no necesitan ser físicamente cantidades medibles u 
observables. Sin embargo, en la práctica, lo conveniente es seleccionar cantidades 
fácilmente medibles como variables de estado. 
5.1.2.3 - Vector de estado 
Si  variables de estado son necesarias para describir completamente el comportamiento 
de un sistema dado, entonces estas  variables de estado se pueden considerar como las 
 componentes de una vector de x. Un vector de estado determina en forma única el estado 
( ) del sistema para cualquier tiempo t>=t0, una vez dado el estado en t=t0 y especificado 
la entrada ( ) para t>=t0. 
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5.1.2.4 - Espacio de estado 
El espacio de n dimensiones cuyos ejes coordenados están formados por el eje x1, eje x2, 
eje x3, … eje xn; se conoce como espacio de estados. Cualquier estado se puede 
representar por un punto dentro del espacio de estado. 
5.1.2.5 - Ecuaciones en el espacio de estado 
El análisis de espacio de estados se trata con tres tipos de variables que están involucradas 
en el modelamiento de sistemas dinámicos; las variables de entrada, las de salida y las de 
estado. La representación en el espacio de estado para un sistema dado no es única, pero 
el número de variables de estado es el mismo para cualquiera de las distintas 
representaciones en el espacio de estado del mismo sistema. 
Para sistema (lineales o no lineales) de tiempo discreto variantes en el tiempo perturbados, 
la ecuación de estado se puede escribir como: 
( + 1) = ( ( ), ( ), ( ), ) ( 5.1) 
y la ecuación de salida como: 
( ) = ( ( ), ( ), ( ), ) ( 5.2) 
Para sistemas (lineales o no lineales) de tiempo discreto invariantes en el tiempo, la 
ecuación de estado se puede escribir como: 
( + 1) = ( ), ( )  ( 5.3) 
y la ecuación de salida como: 
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( ) = ( ( ), ( )) ( 5.4) 
Para los sistemas lineales de tiempo discreto variantes en el tiempo, perturbados, la 
ecuación de estado y la ecuación de salida se pueden describir como: 
( + 1) = ( ) ( ) + ( ) ( ) + ( ) ( ) ( 5.5) 
( ) = ( ) ( ) + ( ) ( ) + ( ) ( ) ( 5.6) 
Donde: 
 ( ): Vector de estado de 1 
( ): Vector de salida de 1 
( ): Vector de entrada o de control de 1 
( ): Vector de perturbación de estado de 1  
( ): Vector de perturbación de salida de 1 
( ): Matriz de estado de  
( ): Matriz de entrada de  
( ): Matriz de salida de  
( ): Matriz de transmisión directa de  
( ): Matriz de perturbación de estado de  
( ): Matriz de perturbación de salida de  
 
 
Si el sistema es invariante en el tiempo, entonces las ecuaciones de estado y de salida se 
escriben como: 
( + 1) = ( ) + ( ) ( 5.7) 
( ) = ( ) + ( ) ( 5.8) 
Las ecuaciones (5.7) y (5.8) que describen la dinámica de un sistema de control lineal 
invariante en el tiempo (discreto), se pueden representar mediante un diagrama de bloques 
representado en la figura 5.1. 
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Figura 5.1: Diagrama de bloques de un sistema de control lineal en tiempo discreto invariante en el 
tiempo representado en el espacio de estado. 
Machuca, José. (2013). Diagrama de bloques de un sistema de control lineal en tiempo discreto invariante en el tiempo representado en el espacio de estado. [Diagrama]. Recuperado de Libro “Control III”. 
 
Al igual que en el caso de tiempo discreto, los sistemas de tiempo continuo perturbados 
(lineales o no lineales) variantes en el tiempo se pueden representar mediante las 
siguientes ecuaciones de estado y de salida como 
( ) = ( ( ), ( ), ( ), ) ( 5.9) 
( ) = ( ( ), ( ), ( ), ) ( 5.10) 
Los sistemas de tiempo continuo (lineales o no lineales) invariantes en el tiempo se pueden 
representar mediante las siguientes ecuaciones de estado y de salida. 
( ) = ( ( ), ( )) ( 5.11) 
( ) = ( ( ), ( )) ( 5.12) 
Para sistemas lineales de tiempo continuo variantes en el tiempo perturbados, las 
ecuaciones de estado y de salida están dadas por:  
D 
 H C 
G 
( ) ( ) 
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( ) = ( ) ( ) + ( ) ( ) + ( ) ( 5.13) 
( ) = ( ) ( ) + ( ) ( ) + ( ) ( 5.14) 
Si el sistema es lineal e invariante en el tiempo, entonces las dos últimas ecuaciones se 
simplifican a: 
( ) = ( ) + ( ) ( 5.15) 
( ) = ( ) + ( ) ( 5.16) 
Las ecuaciones (5.15) y (5.16) que describen la dinámica de un sistema de control lineal 
invariante en el tiempo (continuo) se puede representar mediante un diagrama de bloques 








Figura 5.2: Diagrama de bloques de un sistema de control lineal en el tiempo continuo invariante 
en el tiempo representado en el espacio de estados. 
Machuca, José. (2013). Diagrama de bloques de un sistema de control lineal en el tiempo continuo invariante en el tiempo representado en el espacio de estados. [Diagrama]. Recuperado de Libro “Control III”. 
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5.2 - Linealización de Sistemas de Control 
5.2.1 - Teorema de Taylor: 
Sea ( ) una función analítica con dominio  y un punto  en el interior de . Entonces, 
( ) tiene una representación en serie de potencias en − : 
( ) = ( )( )! ( − )  ( 5.17) 
5.2.1.1 - Expansión de Series de Taylor: 
( ) + ( )1! ( − ) +
( )
2! ( − ) +
( )
3! ( − ) + ⋯ ( 5.18) 
Si el sistema de control está representado por las ecuaciones (5.11) y (5.12) y en su forma 
no lineal se pueden expandir mediante series de Taylor respecto de un punto ( ̅ , ) como 
sigue: 
( ) = ( ̅ , ) + ( ̅ , )( ( ) − ̅) + ( ̅ , )( ( ) − ) + ⋯ ( 5.19) 
( ) = ( ̅ , ) + ( ̅ , )( ( ) − ̅) + ( ̅ , )( ( ) − ) + ⋯ ( 5.20) 
Definiendo las siguientes expresiones 
̅ = ( ̅, ) ( 5.21) 
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= ( ̅, ), ( 5.22) 
( ) = ( ) − ̅ ( 5.23) 
( ) = ( ) −  ( 5.24) 
Se tiene: 
= ( ̅, ) ( 5.25) 
= ( ̅, ) ( 5.26) 
= ( ̅, ) ( 5.27) 
= ( ̅, ) ( 5.28) 
Las ecuaciones (5.19) y (5.20) se pueden aproximar y escribir como: 
( ) = ( ) + ( ) ( 5.29) 
( ) = ( ) + ( ) ( 5.30) 
Las matrices A, B, C y D expresan las matrices jacobianas como sigue: 


































Las ecuaciones (5.29) y (5.30) son de la misma forma que las ecuaciones (5.15) y (5.16) y 
por lo tanto representan a un sistema lineal invariante en el tiempo. 
5.3 - Diseño de un control óptimo cuadrático en estado 
estacionario de seguimiento (proporcional) 
Sea el sistema de control de múltiple entrada descrito por las ecuaciones: 
( ) = ( ) + ( ) ( 5.35) 
( ) = ( ) + ( ) ( 5.36) 
La variable de control ( ) no acotada se puede expresar como: 
( ) = − ( ) + ( ) ( 5.37) 
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( ) ( ) 
+ - 
Donde el vector ( ) es el vector referencia 1 del mismo tamaño que el vector de salida 
( ), la matriz  es la matriz de ganancia de realimentación de estado de dimensión , 
y la matriz  es un matriz de compensación ajustable proporcional . 
En la figura 5.3, se muestra el diagrama de bloques correspondiente a las ecuaciones 







Figura 5.3: Sistema de control óptimo proporcional pre-compensador 
Machuca, José. (2013). Sistema de control óptimo proporcional pre-compensador. [Diagrama]. Recuperado de Libro “Control III”. 
 
Para determinar la ganancia óptima  en estado estacionario del sistema representado en 
la figura (5.3) se debe de llevar a un sistema de regulación óptimo cuadrático alrededor de 
( ) evaluando al sistema de control cuando → ∞. Para un sistema de control de 
seguimiento a un escalón con pre-compensador de simple entrada obteniéndose la matriz 
óptima de ganancia en estado estacionario, escrita como: 
 = [ + ]  ( 5.38) 
Donde la matriz  se obtiene de la matriz de Ricatti dada en la ecuación y volviéndola a 
escribir como: 
( ) = ( ) + ( ) 





= + − [ + ]  ( 5.39) 
La solución de la ecuación de Riccati en estado estacionario se obtiene mediante la 
ecuación  
= + ( ) − ( )[ + ( ) ] ( )  ( 5.40) 
La ganancia de prealimentación   se selecciona para que el sistema en lazo cerrado 
tenga una ganancia unitaria en estado permanente, eliminando el error en estado 
estacionario ante una entrada escalón ( ) = . Obteniéndose la ecuación  en forma 
matricial como: 
En tiempo discreto: 
= ( − )[ − + ] +  ( 5.41) 
En tiempo continuo 
= ( − )[− + ] +  ( 5.42) 
Como la matriz = 0, entonces la ecuación  se simplifica de forma significativa, 
obteniéndose así: 




5.4 - Diseño de controladores y observadores de sistemas 
MIMO en el espacio de estados 
Al diseñar sistemas de control de múltiple entrada y múltiple salida (multivariable), usando 
el método de ubicación de polos en el plano Z, se presenta el inconveniente de obtener 
soluciones múltiples, cada solución presenta diversidad de formas en el transitorio y 
generalmente no cumplen con las especificaciones del tiempo elegidas, por lo tanto, el 
escoger la solución más próxima, o sea la mejor, es un gran inconveniente. 
Otro metro a usar, es el Control Optimo, que consiste en optimar u optimizar el valor de 
una función seleccionada como el índice de desempeño y por lo tanto es de gran interés 
para los ingenieros de control.  
Al diseñar un controlador multivariable mediante sistemas de control optimo, se necesita 
encontrar una regla que determine la decisión de control presente, sujeta a ciertas 
restricciones, para minimizar la desviación del comportamiento ideal, esta medida es 
prevista, generalmente, por el índice de desempeño seleccionado que es una función cuyo 
valor se considera una indicación de que tanto parece el desempeño del sistema real al 
deseado. 
Formulación de un sistema de control Multivariable 
Considerando un sistema de control lineal invariante en el tiempo de múltiple entrada y 
múltiple salida descrito mediante las ecuaciones de estado y de salida como: 
( + 1) = ( ) + ( )





( ) ∶     1. 
( ) ∶     1. 
( ) ∶        1. 
∶     . 
∶     . 
∶     . 
∶   ó    . 
 






A continuación, se definen los conceptos y las formulaciones de la Controlabilidad y 
Observabilidad, para sistemas MIMO. 
 
( + 1) = ( ) + ( )
( ) = ( ) + (  
( ) ( ) 
( ) 
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5.4.1 - Controlabilidad de un sistema de control Multivariable 
Un sistema de control es de estado completamente controlable, si es posible transferir el 
sistema de un estado inicial arbitrario a cualquier otro estado arbitrario en un tiempo finito. 
La matriz de Controlabilidad M de dimensión  es: 
=        ⋯   
El sistema es controlable en estado completo si la matriz M tiene rango = . 
 
5.4.2 - Observabilidad de un sistema de control Multivariable 
Un sistema de control es de estado completamente observable, si cualquier estado inicial 
(0) se puede determinar a partir de la observación de ( ) sobre un número finito de 
periodos de muestreo. El sistema, por lo tanto, es completamente observable, si cualquier 
transición del estado de manera eventual afecta a todos los elementos del vector de salida. 
La matriz de Observabilidad N de dimensiones   es: 
= ⋮  







5.5 - Sistema de control propuesto 
El esquema que se muestra en la figura 5.4, representa la propuesta de solución para el 
sistema de control de la plataforma de pruebas de algoritmos de control, basado en la teoría 
de control óptimo LQR24. Asimismo, el esquema representa la estrategia de control que se 
plantea en esta Tesis, la cual se trabaja con variables de estado, debido a que el proyecto 
adopta la forma de un sistema MIMO25, es decir Múltiples Entradas y Múltiples Salidas, por 
otro lado se observa en el bloque de realimentación dos matrices − + , las cuales 










Figura 5.4: Sistema propuesto de Control LQR. 
Machuca, José. (2013). Sistema propuesto de Control LQR. [Diagrama]. Recuperado de Libro “Control III”. 
                                               
 
24 LQR: Lineal Quadratic Regulator 
25 MIMO: Multiple Input -Multiple Output 
− +  










 ( ):    
 Á  
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Asimismo, en este subcapítulo, se muestran los resultados obtenidos de la estabilidad del 
sistema, así como los tiempos de respuestas, los cuales son comparados en lazo abierto 
y en lazo cerrado, donde se observan cuan óptimo valga la redundancia es el control LQR. 




        
Entonces el sistema de ecuaciones en variables de estado: 
 
=  ∅  =
=   =  
=   =
=   = ⋯
=   =  …
=   =  …
   
Las expresiones correspondientes a las aceleraciones en los ángulos de Euler, ” ,    “, 
son tomadas del modelo dinámico del Quadrotor (Capítulo 1), es decir, las ecuaciones 
(1.47), (1.48) y (1.49); es preciso indicar que el autor del modelamiento matemático es el 
PhD. Samir Bouabdallah. 
= − + (+Ω + Ω − Ω − Ω ) + (Ω −  Ω ) 
= − − (+Ω + Ω − Ω − Ω ) + (Ω −  Ω ) 
= − + Ω − Ω +  Ω − Ω  
 Para que el sistema sea estable, Entonces:   → 0 
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Debido a que, en este proyecto de tesis, se está trabajando solamente con las rotaciones 
ejercidas por el Quadrotor, los torques provenientes de los efectos giroscópicos no son 
considerados, sólo se consideran los torques generados por las diferencias de empuje en 
cada brazo del Quadrotor. 
Considerando lo expresado en el párrafo anterior, el sistema se reduce a las siguientes 
expresiones: 
= − + (Ω −  Ω ) 
= − + (Ω −  Ω ) 
= − + Ω − Ω +  Ω − Ω  
Por otro lado, teniendo en cuenta que el Quadrotor es un sistema desacoplable, se procede 
a separar las multiplicaciones entre variables de estado, de la siguiente manera: 
= 0.5 ∗ − + 0.5 ∗ − + (Ω −  Ω ) 
= 0.5 ∗ − + 0.5 ∗ − + (Ω −  Ω ) 
= 0.5 ∗ − + 0.5 ∗ − + Ω − Ω +  Ω − Ω  
Con el fin de reducir las expresiones, se procede a emplear variables que identificaran a 
los términos constantes: 
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= 0.5 1 + 0.5 1 + 1 ∗  
= 0.5 2 + 0.5 2 + 2 ∗  
= 0.5 3 + 0.5 3 + b3  
Donde: 
    
= − /
= ( − )/
= − /





Por otro lado, del modelamiento matemático se tiene que las entradas al sistema son: 
= Ω + Ω +  Ω + Ω  
=  Ω − Ω  
=  Ω − Ω  
= Ω − Ω +  Ω − Ω  
De la dinámica del Quadrotor se observa que para las rotaciones del UAV no interviene la 
entrada , pues solo es usado en la etapa de traslación del UAV. Como en esta Tesis, 
solo se trabaja con rotaciones, entonces se plantea reducir u obviar la primera señal de 




Por lo tanto, las entradas o señales de control para el sistema, se representan a 
continuación: 
=  Ω − Ω  
=  Ω − Ω  
= Ω − Ω +  Ω − Ω   
 
Finalmente, el sistema de ecuaciones en variables de estado del Quadrotor viene a ser 
representado de la siguiente manera: 




















En la figura 5.5, se muestra el sistema de rotación, el cual es el principal tema que se 











Figura 5.5: Sistema de rotación  
Mejía, Julio. (2016). Sistema de rotación. [Diagrama]. Creación propia del autor. 
 
Teniendo el sistema linealizado, y la estrategia de control definida, se procede a definir las 
dimensiones de las matrices de variables de estado: 
= +  
= +  
= − +  
        




















Sistema de Rotación 
Sistema de Traslación 
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Entonces, se tiene el sistema en el espacio de estados: 
=
0.000 0.0000.000 0.0000.000 0.000
0.000 1.0000.000 0.0000.000 0.000
0.000 0.0001.000 0.0000.000 1.0000.000 0.0000.000 0.0000.000 0.000
0.000 0.0000.000 0.5 20.000 0.5 5
0.5 1 0.5 10.000 0.5 20.5 3 0.000
+




= 1 0 0 0 0 00 1 0 0 0 00 0 1 0 0 0
+ 0 0 00 0 00 0 0
 
Donde: 
( ) ∶     6 1. 
( ) ∶     3 1. 
( ) ∶        3 1. 
∶     6 6. 
∶     6 3. 
∶    3 6. 
∶   ó    3 3. 
 
Una vez definido el sistema en el espacio de estados, se determina la Controlabilidad y 
Observabilidad del sistema. Para que un sistema sea Controlable, el rango de la matriz 
CO26 tiene que ser igual a , de la misma manera para que un sistema sea Observable, el 
                                               
 
26 CO: Matriz de Controlabilidad. 
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rango de la matriz OB27 tiene que ser igual a , para fines de cálculo se emplea Matlab, la 
explicación de cómo se obtienen las matriz CO y OB, se explica en la sección 5.4 y para 






Donde CO es la matriz: 
 
= [      ] 
 
 









Una vez obtenidos estos resultados, se puede afirmar que el sistema es completamente 
controlable y observable.  
                                               
 
27 OB: Matriz de Observabilidad. 
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Ahora se definen las matrices Q y R, mediante la metodología prueba y error. 
=
100 0 0 0 0 00 100 0 0 0 00000
0000
100 0 0 00 10 0 00 0 10 00 0 0 10
 
= 0.01 0 00 0.01 00 0 0.01
 
Nótese los pesos de las matrices: Mientras la matriz Q tenga valores altos en su diagonal 
principal, el tiempo de respuesta que toma el sistema para que se estabilice es cercano a 
0; en las simulaciones se puede hacer pruebas con valores altos, pero en la práctica 
depende mucho de las señales de entradas, para este caso, el voltaje de entrada a los 
motores. 
De la misma manera, mientras que la diagonal de la matriz R sea mucho menor que los 
valores de la matriz diagonal de Q, ayuda significativamente a que el sistema se estabilice 
en un menor tiempo. 
Una vez definida cada una de las matrices se procede a usar Matlab para hallar los valores 
de las matrices, dentro del espacio de estados. 
%Sea el sistema en lazo abierto. 
%   x'=Ax + Bu 









La matriz A, tiene los siguientes valores: 
=  
0.0000 +0.00000.0000 0.00000.0000 0.0000
0.0000 +1.00000.0000 0.00000.0000 0.0000
0.0000 0.00001.0000 0.00000.0000 +1.00000.0000 0.00000.0000 +0.46330.0000 −0.0134
0.0000 −0.46130.0000 0.00000.0000 −0.0134
0.0000 −0.46130.0000 +0.46130.0000 0.0000
  
 
Tener en cuenta que los valores presentados en las matrices anteriores, son en un sistema 
de lazo abierto, es decir sin realimentación, a lo largo de este sub capítulo se desarrollará 
soluciones con distintas matrices de realimentación. 
Sea el sistema de control con realimentación –K, en la figura 5.6 se presenta el diagrama 











Figura 5.6: Diagrama de bloques, realimentación -K 
Mejía, Julio. (2016). Diagrama de bloques, realimentación -K. [Diagrama]. Creación propia del autor. 
 
D 





Para calcular los términos de la matriz K, se ha usado el Software Matlab, pues permite 
obtener de forma inmediata los valores de [K P E]. Las formulaciones de éstas matrices se 
han explicado en la sección 5.3, los valores de las matrices obtenidas se muestran a 
continuación: (Ver Anexo C). 
 %Obteniendo valores [K P E] 
[K P E]=lqr(A,B,Q,R) 
= 100.0000  0.00000.0000  100.0202−0.0413 0.0443
0.0413  31.7346−0.0446 0.0000100.0000 −0.0133




31.7538 0.00000.0000 31.76070.0000 0.0000
0.0000 0.04150.0000 0.000031.6824 0.0000
0.0000 0.00000.0437 0.00000.0000 0.01890.0415 0.00000.0000 0.04370.0000 0.0000
0.0000 0.01320.0000 0.00000.0189 0.0000
0.0000 0.00000.0139 0.00000.0000 0.0060
  
 
= 1.0 + 03 ∗





Teniendo los valores K, P, E, se procede a replantear las fórmulas, es decir, reemplazando 
el valor de u por -Kx, el sistema de ecuaciones presenta cambios significativos, debido a la 
realimentación; los valores de la nueva matriz se presentan a continuación: 
%Sea el sistema con realimentación -K 
%   x'=Ax + Bu 
%   y =Cx + Du | u= - Kx 
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    A1=A - B*K 
    B1=B; 
    C1=C; 
    D1=D; 
Donde A1, presenta los siguientes valores: 
1 = 1.0 + 03 ∗  
+0.0000 +0.0000+0.0000 +0.0000+0.0000 +0.0000
+0.0000 0.0010+0.0000 +0.0000+0.0000 +0.0000
+0.0000 +0.00000.0010 +0.0000+0.0000 0.0010−2.4087 −0.0000+0.0000 −2.28790.0022 −0.0024
 −0.0010 −0.76480.0010 +0.0000−5.3014 0.0007
−0.0000 −0.0003−0.7266 0.0003−0.0007 −1.6796
   
El trabajo en ingeniera consiste en llegar a obtener un sistema de control, donde el error 
que se origina en el punto de consigna tienda a cero, es decir, que la señal de salida siga 
a la señal de referencia, para eso se añade a la señal de referencia la matriz K0. El origen 
y la formulación de la matriz K0, se explicó en la sección anterior. 
%Sea analiza con realimentación K0  
%   x'=AX + BU 
%   y =CX + DU | U= - KX + K0 
%Se define la matriz K0 
    K0=inv(C1*inv(-A1+B1*K) *B1) 
    A2=A1 - B1*K 
    B2=B1*K0; 
    C2=C1; 







Donde los valores de K0, A2 y B2 son: 
 
0 = 200.0000 0.0000 0.08250.0000 200.0202 −0.0892−0.0825 0.0889  200.0000
 
 
2 = 1.0 + 04 ∗  
+0.0000 +0.0000+0.0000 +0.0000+0.0000 +0.0000
+0.0000 +0.0001+0.0000 0.0000+0.0000 0.0000
+0.0000 +0.00000.0001 0.00000.0000 0.0001−0.4817 −0.00000.0000 −0.45760.0004 −0.0005
−0.0002 −0.1529+0.0002 0.0000−1.0603 0.0001
0.0000 0.0000−0.1453 0.0000−0.0001 −0.3359
   
 
2 = 1.0 + 04 ∗


























   
ANÁLISIS DE RESULTADOS Y COSTOS 
En este capítulo se describen los resultados obtenidos durante el desarrollo de esta Tesis, 
también se realizan comparaciones con los diferentes sistemas de control que se probaron 
hasta llegar a tener un control óptimo. Asimismo, se hará un análisis de la cantidad 
monetaria que se invirtió en el desarrollo del proyecto, en moneda nacional S/. y su 
respectivo equivalente en USD, para comparar precios con los módulos o plataformas que 
brindan los mismos beneficios y que se venden en el mercado internacional. 
6.1 - Análisis de Resultados Obtenidos. 
6.1.1 - Sistema sin Realimentación 
El análisis de respuesta de los sistemas de control se realizó utilizando Matlab mediante 
Simulink, en el primer caso se presenta un sistema de control en lazo abierto, es decir sin 
realimentación (ver figura 6.1), en el cual se aprecia que las variables de control describen 
comportamientos aleatorios, es decir, no siguen a la señal de referencia y en algunos casos 
tienden hacia el infinito, debido a que, en lazo abierto el sistema es inestable. 
En la gráfica de la figura 6.2, se observa el comportamiento del sistema en lazo abierto, 
donde las señales de salida no siguen a la señal de entrada, además, se observa que los 
valores tienden al infinito, por lo tanto, el sistema requiere un control óptimo, que presente 
un error cercano a cero y que siga a la señal de referencia. 
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Figura 6.1: Variables de Estado, Sin realimentación. 
Mejía, Julio. (2016). Variables de Estado, Sin realimentación. [Gráfica]. Creación propia del autor. 
 
Figura 6.2: Análisis del sistema Salida vs Entrada, sin realimentación 
Mejía, Julio. (2016). Análisis del sistema Salida vs Entrada, sin realimentación. [Gráfica]. Creación propia del autor. 
124 
En la gráfica de la figura 6.3 se puede visualizar que las salidas del sistema de controlen 
lazo abierto, no son estables, pues tienen a infinito.  
 
 
Figura 6.3: Comportamiento de las respuestas de salida, en lazo abierto. 
Mejía, Julio. (2016). Comportamiento de las respuestas de salida, en lazo abierto. [Gráfica]. Creación propia del autor. 
 
6.1.2 - Sistema con realimentación –K. 
En la figura 6.4, la gráfica muestra el resultado de un control óptimo, con realimentación –
K, donde se observa que las variables de estado no presentan comportamientos aleatorios 




Figura 6.4: Variables de Estado, con realimentación -K. 
Mejía, Julio. (2016). Variables de Estado, con realimentación -K. [Gráfica]. Creación propia del autor. 
En la gráfica de la figura 6.5, “Salidas vs Entradas”, del sistema con realimentación –K, se 
observa que las salidas se estabilizan en 1.5 segundos aproximadamente, es un tiempo 
considerado bastante aceptable. Sin embargo, la señal de salida se desfasa de la señal de 
entrada ya que el valor que alcanza la señal de salida es de 10x10^-3, esta no es la señal 
deseada. 
El comportamiento del sistema con realimentación –K, se presenta en la figura 6.6, en la 
cual, para una mejor apreciación del comportamiento de las respuestas se ha establecido 
valores iniciales y se observa como tienden a estabilizarse. Sin embargo, el valor de 
estabilización es cercano a cero, esto significa, que se deben de hacer mejoraras en el 
sistema de control. 
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Figura 6.5: Análisis del sistema Salida vs Entrada, con realimentación –K 
Mejía, Julio. (2016). Análisis del sistema Salida vs Entrada, con realimentación –K. [Gráfica]. Creación propia del autor. 
 
Figura 6.6: Comportamiento de las respuestas de salida, con realimentación -K. 
Mejía, Julio. (2016). Comportamiento de las respuestas de salida, con realimentación -K. [Gráfica]. Creación propia del autor. 
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6.1.3 - Sistema con Realimentación –K +K0. 
Como se ha mostrado en la sección anterior, que ya se ha obtenido un control que 
estabiliza el sistema, pero no llega a la referencia deseada, se ha añadido la matriz de 
prealimentación K0, la cual fuerza al sistema, a que la señal de salida siga a la señal de 
referencia. A continuación, se muestran las gráficas de este nuevo sistema de control, en 
el cual, las variables de estados adoptan comportamientos estables a pesar de haber sido 
configurados con valores iniciales (ver figura 6.7), de esta manera se puede observar cuán 
rápido es su tiempo de estabilización. 
 
Figura 6.7: Variables de Estado, con realimentación –K +K0. 
Mejía, Julio. (2016). Variables de Estado, con realimentación –K +K0. [Gráfica]. Creación propia del autor. 
En la figura 6.8, se visualiza la gráfica “Entradas VS Salidas”, del sistema con 
realimentación –K +K0, donde se observa que las salidas se estabilizan en un tiempo de 
1.5 segundos, el cual es considerado un tiempo de respuesta bueno para el sistema, ya 
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que en tiempo estacionario la estabilidad no presenta alteraciones. Asimismo, el valor de 
la señal de salida es igual al valor de la señal de referencia, esto indica que el controlador 
es bastante aceptable.  
 
Figura 6.8: Análisis del sistema Salida vs Entrada, con realimentación –K +K0. 
Mejía, Julio. (2016). Análisis del sistema Salida vs Entrada, con realimentación –K +K0. [Gráfica]. Creación propia del autor. 
Asimismo, el comportamiento del sistema con realimentación –K +K0, se muestra en la 
figura 6.9, en la cual las salidas del sistema se estabilizan en un corto tiempo. Asimismo, 
se observa que la señal de salida es cercana a la señal de entrada, de esta manera se 








Figura 6.9: Comportamiento de las respuestas de salida, con realimentación –K +K0. 
Mejía, Julio. (2016). Comportamiento de las respuestas de salida, con realimentación –K +K0. [Gráfica]. Creación propia del autor. 
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Finalmente, en la figura 6.10, se visualiza un simulador basado en lenguaje de 
modelamiento de realidad virtual, en el cual hay dos escenarios donde se observa al 
Quadrotor en vuelo (in hover), los cuales son: “Vista Front” y “Vista Top” respectivamente. 
Asimismo, dentro de la misma grafica se visualiza el tiempo de respuesta en cada ángulo 












Figura 6.10: Simulador de Quadrotor en VRML con Control LQR+k0. 
















6.2 - Análisis de Costos. 
En esta sección se muestra el total de costos estimados, para la elaboración de este 
proyecto, teniendo en cuenta los gastos fijos y variables, así como el tipo de recurso que 
se ha usado, los cuales son trabajo, material y costo. Asimismo, se ha considerado el valor 
de las licencias de los Softwares empleados para este proyecto y las horas-hombres del 
creador del proyecto. Para un mayor análisis de los costos y presupuestos, Ver Apéndice 
D. El costo Total del proyecto se muestra en la tabla 6.1: 
Tabla 6-1  Costo del Proyecto en (S/.). 
PROYECTO COSTO 
Desarrollo de una plataforma de pruebas de 
algoritmos de control S/. 62,927.82 
 Mejía, Julio. (2015). Costo del Proyecto. [Tabla]. Recuperado de cálculo propio del autor 
Por otro lado, el dispositivo Quanser 3DoF que se describió en la sección 3.1, el cual brinda 
la capacidad de poder estudiar, e implementar diversas técnicas de control basado en 
UAVs, es de la empresa canadiense Quanser, esta empresa vende el módulo de pruebas 
de control a un precio bastante alto comparando el modulo desarrollado en esta Tesis. 
El costo Total del Quanser 3DoF se muestra en la tabla 6.2: 
Tabla 6-2  Costo del Quanser 3DOF 
PROYECTO COSTO 
Quanser 3DOF S/. 67.886 
 Mejía, Julio. (2015). Costo del Quanser 3DOF. [Tabla]. Recuperado de Presupuesto recibido de Quanser Inc. 
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Como se puede observar, existe una diferencia de precios a favor de la PPAC, si bien el 
Quanser 3DoF es bastante robusto, y tiene muchas más aplicaciones las cuales pueden 
ser desarrolladas de manera eficiente, el proyecto que se ha realizado en esta Tesis 
también puede ser usado para estudiar diversas estrategias de control.  
Asimismo, la plataforma de pruebas de algoritmos de control, puede ser modificada para 
que se realicen mejoras, o implementar controladores más eficientes, esto se deja a 
voluntad de los investigadores venideros que se inclinen en el área de los Vehículos Aéreos 
no Tripulados.  
Por otro lado, esta plataforma de pruebas de control, estará disponible en la Universidad 
Tecnológica del Perú, para que los estudiantes de pregrado puedan tener una orientación 
hacia la investigación, asimismo, este módulo de pruebas se podría desarrollar en los 




























Con el desarrollo de esta Tesis, se ha conseguido cumplir con el objetivo principal y los 
objetivos específicos, los cuales se propusieron al inicio del proyecto. A continuación, se 
describen las conclusiones: 
 Mediante el diseño de la plataforma de pruebas de algoritmos de control en 
SolidWorks, la cual se muestra en la figura 3.12, se pudo ensamblar la plataforma 
en dos módulos separados, uno que viene a ser la base, la cual fue hecha de 
madera y otro que viene a ser el mecanismo flexible hecho de aluminio, ambos 
ensambles se muestran en las figuras 3.13 y 3.16, respectivamente. De esta 
manera se pudo construir la plataforma de pruebas de algoritmos de control para 3 
grados de libertad. 
 Con el análisis de elementos finitos realizado en SolidWorks, la cual se detalla en 
el anexo B, se validó la estabilidad de la plataforma, ante perturbaciones 
provenientes del Quadrotor. 
 Con la teoría de ingeniería inversa presentada en la Sec. 4.2.1, se realizó el CAD 
del Quadrotor adquirido con el fin de obtener sus propiedades físicas, la cual se 
muestra en la figura 4.2; el CAD del Quadrotor fue transformado a un lenguaje de 
modelamiento de realidad virtual, y empleando softwares de VRML se logró 
desarrollar escenarios virtuales para el Quadrotor, los cuales se muestran en las 
figuras 4.3 y 4.4 
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 Con la teoría presentada en la Sec. 1.3, en la cual destaca el sistema regulador 
optimo cuadrático representado en la figura 1.9, y agregando la teoría presentada 
en la sección 5.3, en la cual destaca la ecuación (5.43) se pudo desarrollar un 
control LQR añadiéndole una matriz K0, de esta manera se logró el control de 
estabilidad del sistema en el que su tiempo de estabilización es inferior a 1.5 
segundos, este logro se muestra en la figura 6.9. 
 Empleando los escenarios virtuales creados, el software Simulink 3D Animation y 
agregándole el control de estabilidad presentado en la sección 6.1.3, se desarrolló 
un simulador para el Quadrotor el cual se muestra en la figura 6.10. 
 Empleando los softwares SimMechanics y SimScape ambos provenientes de 
Matlab presentados en las secciones 4.10 y 4.11 respectivamente; se desarrolló 
diferentes visualizadores para los ángulos de giro, alabeo y desviación, los cuales 
se muestran en las figuras 4.5, 4.6 y 4.7, respectivamente. 
 Finalmente, haciendo la sumatoria de todos los recursos empleados para la 
elaboración de este proyecto y comparando los costos brutos en las tablas .6.1 y 
6.2, se comprueba que el costo del proyecto con respecto a otros módulos de 



















 TRABAJOS FUTUROS 
Durante el desarrollo de esta Tesis, se ha notado la posibilidad de continuar el proyecto de 
distintas formas y en algunas etapas, para llegar a obtener un producto que pueda estar al 
nivel de los módulos de prueba de control, que se venden en el mercado internacional. A 
continuación, se presentan algunos trabajos futuros que se pueden desarrollar a partir de 
los resultados de esta investigación, o que, por exceder en el alcance de esta Tesis, no se 
han desarrollado con suficiente énfasis. 
 Realizar distintos controladores de estabilidad para el Quadrotor, tales como: 
Control usando la técnica PID, control usando técnica Backstepping, control usando 
técnica modo deslizante. Finalmente, comparar la robustez y tiempo de respuesta 
con el control desarrollado en esta Tesis. 
 Modificar la estructura de la plataforma, no solo en dimensiones, sino también en el 
material, es decir, encontrar otro material que ofrezca resistencia y que a la vez sea 
liviano, sin exceder el presupuesto de forma desfavorable. 
 Acoplar un sistema que permita que el Quadrotor se desplace en forma vertical, de 
esta manera se tendría un módulo de pruebas y de validación para un control de 
Altura del Quadrotor. 
 Implementar sistemas de codificadores en cada grado de libertad, y mostrar la 
magnitud de los ángulos en un LCD28. Asimismo, se podría visualizar la altura 
desplazada si se cumple el trabajo propuesto anteriormente. 
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ANEXO A - FLAME WHEEL F450 SPECIFICATIONS 
Frame parameters 
 Frame Weight：282g. 
 Diagonal Wheelbase：450mm. 
 Takeoff Weight：800g ~ 1200g. 
 Recommended Propeller：10 × 3.8 in; 8 × 4.5 in. 
 Recommended Battery：3S~4S LiPo. 
 Recommended Motor：2212 ~ 2216 (Stator size). 




A.1 - Recommended ESC 
A.1.1 - Motor 
 Stator size: 22 x 12mm. 
 KV: 920 rpm/V. 
 
A.1.2 - ESC 
 Current: 30A OPTO. 
 Signal Frequency: 30Hz - 450Hz. 
 Battery: 3S ~ 4S LiPo. 
 
A.1.3 - Propeller 
 The use of special material can effectively avoid broken propellers. 
 Size: 10 x 3.8mm in; 8 x 4.5mm in. 
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A.1.4 - ESC Wiring 
 Please solder ESCs to bottom board as the up figure shows.  
 Make sure there is no short or open circuit. 
 Make sure the side with bonding pads is upward. 
 
 
Figura A 1: Conexión de las ESCs 
 
 
A.1.5 - Motor Rotating Check 
 Starting motor, check the motor rotation direction. Be careful not mount 
the propeller first. 
 Judge the direction of rotation according to the corresponding motor 
model. 




Figura A 2: Configuración del Quadrotor + o x 
 
  
A.1.6 - Assembly process 
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 SIMULACIÓN DE CARGAS A LA 
ESTRUCTURA DE MADERA 
  
Fecha: lunes, 16 de mayo de 2016 
Diseñador: Julio F. Mejía M. 
Nombre de estudio: Análisis estático 1 
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La siguiente es la base de la estructura de una plataforma de pruebas de algoritmos de control, para vehículos aéreos no tripulados. 
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Para fines de cálculos, se cambia de material a la estructura, es decir, balsa por pino, esto 
no afecta en los cálculos ya que el módulo de elasticidad de la madera pino es mayor que 
la madera balsa, es decir, si ante fuerzas externas/internas a la estructura, no se generan 
deformaciones en las simulaciones con la madera balsa, mucho menos sucederá con la 
madera pino ya que su módulo de elasticidad es mayor. 
  
B.2 - Información de modelo 
  
 
 Nombre del modelo: Maqueta_v4_madera_sola 
Configuración actual: Predeterminado 
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B.3 - Propiedades de estudio   
Nombre de estudio Análisis estático 1 
Tipo de análisis Análisis estático 
Tipo de malla Malla sólida 
Efecto térmico: Activar 
Opción térmica Incluir cargas térmicas 
Temperatura a tensión cero 298 Kelvin 
Incluir los efectos de la presión de fluidos desde SOLIDWORKS Flow Simulation Desactivar 
Tipo de solver FFEPlus 
Efecto de rigidización por tensión (Inplane): Desactivar 
Muelle blando: Desactivar 
Desahogo inercial: Desactivar 
Opciones de unión rígida incompatibles Automático 
Gran desplazamiento Desactivar 
Calcular fuerzas de cuerpo libre Activar 
Fricción Desactivar 
Utilizar método adaptativo: Desactivar 
Carpeta de resultados Documento de SOLIDWORKS (C:\Users\JulioMe\Desktop\Tesis Mecatronica UAV-Quadrotor\Thesis Mechatronics 2014\Maquetas de calibracion\Maqueta v2.0) 
   
B.4 - Unidades   
Sistema de unidades: Métrico (MKS) 
Longitud/Desplazamiento mm 
Temperatura Kelvin 
Velocidad angular Rad/seg 
Presión/Tensión N/m^2 
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B.5 - Propiedades de material   
Referencia de 
modelo Propiedades Componentes 
Nombre: Balsa Tipo de modelo: Isotrópico elástico lineal Criterio de error predeterminado: Desconocido Límite elástico: 2e+007 N/m^2 Módulo elástico: 3e+009 N/m^2 Coeficiente de Poisson: 0.29 Densidad: 159.99 kg/m^3 Módulo cortante: 3e+008 N/m^2 
 
Sólido 1(Cortar-Extruir4)(Palo_Bot-1), Sólido 1(Cortar-Extruir2)(Palo_Left-1), Sólido 1(Cortar-Extruir2)(Palo_Right-1), Sólido 1(Cortar-Extruir3)(Palo_Top-1), Sólido 1(Cortar-Extruir1)(Palo_base-1), Sólido 1(Cortar-Extruir1)(Palo_base02-1) 
Datos de curva:N/A 
  
Comentarios: 
Módulo de elasticidad de Pino 12,25GPa. 
Módulo de elasticidad de Balsa 3GPa. 
   
B.6 - Cargas y sujeciones   
Nombre de 
sujeción Imagen de sujeción Detalles de sujeción 
Fijo-1 
 Entidades: 5 cara(s) 
Tipo: Geometría fija 
 
Fuerzas resultantes  
Componentes X Y Z Resultante 
Fuerza de 
reacción(N) -1.55062e-007 4.76503e-007 1.78747e-007 5.32025e-007 
Momento de 
reacción(N.m) 0 0 0 0 
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Nombre de carga Cargar imagen Detalles de carga 
Fuerza-1 
 Entidades: 12 cara(s) 
Tipo: Aplicar fuerza normal 
Valor: 5 N 
 
   
B.7 - Información de contacto   
Contacto Imagen del contacto Propiedades del contacto 
Contacto global 
 
  Tipo Unión rígida Componentes: 1 componente(s) Opciones: Mallado compatible 
 
   
B.8 - Información de malla 
  
Tipo de malla Malla sólida 
Mallador utilizado: Malla estándar 
Transición automática: Desactivar 
Incluir bucles automáticos de malla: Desactivar 
Puntos jacobianos 4 Puntos 
Tamaño de elementos 25.5847 mm 
Tolerancia 1.27924 mm 
Calidad de malla Elementos cuadráticos de alto orden 
Regenerar la malla de piezas fallidas con malla incompatible Desactivar 
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B.8.1 - Información de malla – detalles     
Número total de nodos 24387 
Número total de elementos 13939 
Cociente máximo de aspecto 28.754 
% de elementos cuyo cociente de aspecto es < 3 90.1 
% de elementos cuyo cociente de aspecto es > 10 0.194 
% de elementos distorsionados (Jacobiana) 0 
Tiempo para completar la malla (hh;mm;ss): 00:00:04 
Nombre de computadora:  
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B.9 - Fuerzas resultantes 
 
 
B.9.1 - Fuerzas de reacción 
 
Conjunto de selecciones Unidades Sum X Sum Y Sum Z Resultante 
Todo el modelo N -1.55062e-007 4.76503e-007 1.78747e-007 5.32025e-007 
  
B.9.2 - Momentos de reacción 
 
Conjunto de selecciones Unidades Sum X Sum Y Sum Z Resultante 
Todo el modelo N.m 0 0 0 0 
    
B.10 - Resultados del estudio 
  
Nombre Tipo Mín. Máx. 
Tensiones1 VON: Tensión de von Mises 4.31368e-007 N/m^2 Nodo: 2523 196.157 N/m^2 Nodo: 20676 
 
 Maqueta_v4_madera_sola-Análisis estático 1-Tensiones-Tensiones1 
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Nombre Tipo Mín. Máx. 
Desplazamientos1 URES:   Desplazamientos resultantes 0 mm Nodo: 12 
1.98258e-005 mm Nodo: 8502 
 
 Maqueta_v4_madera_sola-Análisis estático 1-Desplazamientos-Desplazamientos1  
 
Nombre Tipo Mín. Máx. 
Deformaciones unitarias1 ESTRN: Deformación unitaria equivalente 3.83882e-016 Elemento: 1554 
4.3659e-008 Elemento: 9764 
 
 Maqueta_v4_madera_sola-Análisis estático 1-Deformaciones unitarias-
Deformaciones unitarias1  
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Nombre Tipo Mín. Máx. 
Ecuación1 "VON: Tensión de von Mises" 4.31368e-007 SI Nodo: 2523 196.157 SI Nodo: 20676 
 
  
Maqueta_v4_madera_sola-Análisis estático 1-Ecuación-Ecuación1  
     
B.11 - Conclusión del Análisis Estático 
 
 
La simulación que se hizo a la estructura de madera muestran valores de deformación 
despreciables, dado que se hizo con madera balsa, entonces, se puede afirmar que, con 



















ANEXO C - CONTROL LQR Y SIMULACIÓN EN MATLAB 
  %% %DESARROLLO DE UNA PLATAFORMA DE PRUEBAS DE ALGORITMOS DE CONTROL %PARA VEHÍCULOS AÉREOS NO TRIPULADOS. %Control de estabilidad - LQR %By Julio F. Mejía M. clc close all clear all 
  
% Constantes del Quadrotor Ixx=(9.54879315*10^-3); %Kg*m^2 Momento Inercia Quad al rededor del eje X Iyy=(10.05305748*10^-3);%Kg*m^2 Momento Inercia Quad al rededor del eje Y Izz=(18.86309296*10^-3);%Kg*m^2 Momento Inercia Quad al rededor del eje Z Jr = 6.5*10^(-5);  % Momento de Inercia Rotacional al rededor del eje de la hélice  b = 3.13*10^(-5);  % Factor de Empuje d = 7.5*10^(-7);   % Factor de Arrastre l = 0.23;          % Distancia al centro del Quadrotor m = 0.900;         % Masa del Quadrotor g = 9.81;          % Aceleración gravitacional 
  
a1=(Iyy-Izz)/Ixx; a2=(Izz-Ixx)/Iyy; a3=(Ixx-Iyy)/Izz; a4=Jr/Ixx; a5=Jr/Iyy; b1=l/Ixx; b2=l/Iyy; b3=1/Izz; 
  




%Controlabilidad CO=ctrb(A,B); Rango_de_CO=rank(CO) 
  
%Observabilidad OB=obsv(A,C); Rango_de_OB=rank(OB)    
%Sea analiza el tiempo de respuesta SpSt_Oploop=ss(A,B,C,D); figure() step(SpSt_Oploop) title('Análisis en lazo abierto') 
  
    %Análisis de curvas de Respuestas     t=0:0.01:10;     [y,x,t]=step(A,B,C,D,1,t);     figure()     plot (t,x)     grid     title('Curvas de Respuesta A')     xlabel('t (seg)')     ylabel('Variables de estado (rad)')    
  
%Se definen las matrices Q y R Q=[100  0   0   0   0   0;     0  100  0   0   0   0;     0   0  100  0   0   0;     0   0   0  10   0   0;     0   0   0   0  10   0;     0   0   0   0   0  10] R=[.01 0  0 ;     0 .01 0 ;     0  0 .01]    
%Obteniendo valores k p e [k p e]=lqr(A,B,Q,R) 
  
%Sea analiza con realimentación K %   x'=AX + BU %   y =CX + DU | U= - KX     K=k;     A1=A-B*K     B1=B;     C1=C;     D1=D;     SpSt_K=ss(A1,B1,C1,D1);     figure()     step(SpSt_K)     title('Análisis lazo cerrado, Realimentación -K') 
     




    figure()     plot (t1,x1)     grid     title('Curvas de Respuesta A1')     xlabel('t (seg)')     ylabel('Variables de estado (rad)') 
  
%Se analiza con realimentación K0  %   x'=AX + BU %   y =CX + DU | U= - KX + K0 %Se define la matriz K0     K0=inv(C1*inv(-A1+B1*K)*B1)     A2=A1-B1*K     B2=B1*K0     C2=C1;     D2=D1*K0;     SpSt_K0=ss(A2,B2,C2,D2);     figure()     step(SpSt_K0)     title('Análisis lazo cerrado, Realimentación -K+K0') 
  
        %Análisis de curvas de Respuestas     t2=0:0.01:10;     [y2,x2,t2]=step(A2,B2,C2,D2,1,t2);     figure()     plot (t2,x2)     grid     title('Curvas de Respuesta A2')     xlabel('t (seg)')     ylabel('Variables de estado (rad)') 
     
%Matriz Hamiltoniana 
  
H=[A -B*inv(R)*B';-Q -A']; 
  
  
    
    




ANEXO D - COSTO DEL PROYECTO 
Para calcular el costo del proyecto se ha empleado el software Ms Project (versión de 
prueba), en el cual se detallan los precios de cada tipo de trabajo realizado.  
Finalmente, el costo total del proyecto es S/. 62,927.82 nuevos soles. (Ver figura D1). 
 
 







D.1 - Cálculo del tiempo invertido por el especialista, expresado en (S/.) 
 
En el Perú, el salario mensual de un bachiller en ingeniería electrónica o mecatrónica varía 
entre los S/. 1,800.00 a S/. 2,200.00 soles, este valor, bastante depende del rubro de la 
empresa en que labore el profesional y sobretodo la experiencia que tenga, pues si el 
profesional tiene amplia experiencia en el rubro de la empresa en la que labore, podría 
superar considerablemente los salarios indicados. A continuación, se hace una formulación 








8 ℎ = /.  10.416 ℎ  
Bajo el concepto desarrollado en el párrafo anterior, se procede a definir el valor de las 
horas hombres; el autor de esta Tesis, considera que para el desarrollo del proyecto 
corresponde lo siguiente: ℎ − ℎ = /. 10 . Una vez definido el valor de h-h, 
se procede a calcular el costo total del desarrollo de la Tesis en su equivalente en soles 
(S/.) Es preciso indicar que el desarrollo de la Tesis fue 1.5 años, es decir 18 meses, 
asimismo, en un mes, el autor se dedicaba 20 días al desarrollo de la Tesis y en cada día, 
6 horas de investigación, con estos datos se procede a definir el total de horas dedicadas 
a la Tesis: 
1.5 ñ  12 1 ñ
20 í
1 
6 ℎ  
1 í = 2160 ℎ     . 
Por lo tanto, se procede a definir el valor de la cantidad de horas en su equivalente en (S/.). 
−(   ) ∶   
10 





D.2 - Recursos asignados al proyecto. 
En esta sección se detallan los recursos empleados para el desarrollo del proyecto, tales 
como presupuestos de licencias de softwares empleados en ese proyecto, además de los 
recursos, sean del tipo material costo o trabajo. 
Asimismo, para el cálculo del consumo de energía durante el desarrollo del proyecto, se 
ha empleado un simulador virtual que ofrece el Ministerio de Energía y Minas, en la cual 
se ha simulado una laptop que consume 150 Watts de Potencia con una taza de 250 
horas/mes. Este costo que expresa el consumo de energía eléctrica en (S/.) por un mes, 
ha sido multiplicado por la cantidad de meses que demoró el proyecto. En la Figura D2 se 
visualizan los datos simulados. 
 
 
Figura D2: Cálculo de consumo de Energía Eléctrica por una Laptop. 
 
Cálculo de consumo de energía: 
 




D.2.1 - Licencias de Softwares empleados en el Proyecto. 
En Perú, la empresa CAD Solutions SA, es la representante de SolidWorks Corp. 
Asimismo, por la licencia de SolidWorks ofrece un precio de $7,110.00 dólares. Por lo tanto, 
el precio en Soles (S/.) incluido IGV (18%), con un TC de 3.27 viene a ser S/. 27,434.65 
soles. (Ver figura D3). 
 




Por otro lado, MathWorks no tiene representante en Perú; sin embargo, distribuye el 
software vía Online. El precio por la licencia MATLAB R2017a, más la ToolBox Simulink 
3D Animation, es de USD 3,700.00. (Ver figura D4). Asimismo, debido a que Perú se 
encuentra en la lista de países aptos para su distribución, no paga impuestos. (Ver figura 
D5). Por lo tanto, el precio en soles con un TC de 3.27 es de S/. 12,099.00 soles.  
 
 
Figura D4: Presupuesto de Licencia de Matlab 2016b. 
 




Es preciso indicar que el tipo de cambio (TC) de Dólares a Soles, ha sido extraído de la 
página web del Ministerio de Economía y Finanzas del Perú, (Ver figura D6). Para la 
conversión de los precios en dólares en soles peruanos se utilizó el TC promedio del mes 
de Mayo – 2017. 
 







D.2.2 - Materiales para la implementación del Proyecto. 
 
En esta sección se detalla cada componente que fue adquirido para la implementación del 

















D.3 - Cálculo de costos y horas-hombre invertidas en el proyecto. 
 
D.3.1 - Cálculo de costos: 
COSTO TOTAL DEL PROYECTO 
Nombre de tarea Costo 
Investigación de Proyecto S/.40,755.52 
Horas Hombre del Investigador S/.21,600.00 
 Sistema Eléctrico S/.216.00 




   Investigación de Proyecto 
Nombre de tarea Costo 
      Consumo Energía Eléctrica S/.276.84 
      KIT DJI F450 - UAV S/.781.53 
      KIT DJI F450 - Shipping S/.163.50 
      MatLab - Licencia S/.12,099.00 
      SolidWorks - IGV S/.4,184.95 




Horas Hombre del Investigador 
Nombre de tarea Costo 




      Sistema Eléctrico 
Nombre de tarea Costo 
         Adquisición de Encoders S/.160.00 
         Modificación base de Encoders S/.36.00 







      Sistema Mecánico 
Nombre de tarea Costo 
         Adquisición de Madera S/.30.00 
         Modificación en ebanistería S/.24.00 
         Adquisición de Barras de Aluminio S/.20.00 
         Adquisición barras de fierro S/.20.00 
         Adquisición tubo fierro S/.10.00 
         Adquisición Cinta de fierro S/.10.00 
         Modificación en Mecánico S/.36.00 
         Ensamble estructura madera S/.53.90 
         Ensamble mecanismo aluminio S/.72.80 




D.3.2 - Cálculo de horas: 
 
TOTAL DE HORAS EN PROYECTO 
Nombre de tarea Trabajo 
Horas Hombre del Investigador 2,160 horas 
Horas Hombre terceros 3.6 horas 
TOTAL 2,163.6 horas 
 
 
Horas Hombre del Investigador 
Nombre de tarea Trabajo 
Julio Mejía H-H 2,160 horas 
TOTAL 2,160 horas 
 
Horas Hombre terceros 
Nombre de tarea Trabajo 
      Sistema Mecánico   
         Modificación en ebanistería (Ebanistero) 1.2 horas 
         Modificación en Mecánico (Mecánico general.) 1.2 horas 
      Sistema Eléctrico   
         Modificación base de Encoders ( Mecánico de Torno) 1.2 horas 






D.4 - Análisis de Costos y Presupuestos 
 
 
Figura D8: Flujo de Caja del Proyecto. 
 
 




En esta sección se adjunta el presupuesto que ofrece la empresa Quanser Inc., en la cual 
se detalla el costo total con descuento USD 20,862.18, el cual aún sigue siendo elevado 
comparando con el proyecto desarrollado. Ver figura D10. 
 
 
Figura D10: Presupuesto de Quanser en referencia al 3DOF Hover. 
